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SOMMARIO 
Questo lavoro prevede lo studio preliminare di orbite eliocentriche oscillanti non-
Kepleriane per il monitoraggio dell’attività solare e in particolar modo 
l’osservazione dei poli solari, da un punto di vista non appartenente all’Eclittica. 
Verrà utilizzata la tecnologia delle Vele Solari Elettriche con la quale si propone di 
generare e mantenere tali orbite, ne verranno descritti i principi di funzionamento e 
l’architettura principale allo stato dell’arte attuale. Inoltre verrà descritto l’interesse 
dell’osservazione del Sole e in particolare dei suoi poli, che motiverà la scelta di 
studiare orbite diverse da quelle classiche Kepleriane. 
Lo studio sarà incentrato su una tipologia di orbite non-Kepleriane oscillanti, che 
giacciono su di una superficie cilindrica polare della quale il Sole occupa il centro.  
Si dimostrerà che questa tipologia di orbite richiede un minore livello di spinta 
rispetto ad orbite stazionarie che si trovano ad una elevazione pari a quella massima 
raggiungibile dall’orbita oscillante, con una buona capacità di osservazione e con 
l’aggiunta di un possibile rientro o passaggio vicino alla Terra a fine missione. 
Lo studio della dinamica di queste orbite assieme alle caratteristiche delle Vele 
Elettriche sarà fondamentale per poter vincolare i parametri fondamentali, che 
generano differenti tipologie di orbite, e utilizzare una integrazione numerica delle 
equazioni del moto. 
Le specifiche preliminari per l’osservazione dei poli solari, la buona comunicazione 
tra sonda e stazioni a Terra, il possibile obiettivo del ritorno di campioni raccolti e 
i vincoli sull’attuale capacità di generare spinta restringeranno il campo delle 
effettive orbite attualmente realizzabili. 
In fase terminale del lavoro, dal ristretto campione di orbite candidate si selezionerà 
la più compatibile ad una eventuale missione e si studieranno le possibili strategie 
per l’inserimento in volo della sonda.  
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INTRODUZIONE 
Questo lavoro di Tesi si propone come obiettivo uno studio preliminare di orbite 
eliocentriche oscillanti adatte all’osservazione dei poli solari da un punto di vista 
esterno all’Eclittica. Tali orbite offrono un guadagno in termini di requisiti 
propulsivi necessario al loro mantenimento rispetto alle orbite statiche esterne al 
piano eclittico. 
Nel Primo Capitolo viene introdotta la tecnologia della Vela Elettrica e lo stato 
dell’arte attuale, presentando i modelli matematici che permettono di calcolare 
l’accelerazione propulsiva prodotta da questo sistema propulsivo. 
Nel Secondo Capitolo viene introdotto l’obiettivo di missione in esame: il Sole. In 
questo capitolo vengono introdotte le caratteristiche fondamentali dell’ambiente del 
Sistema Solare che motivano la necessita di ulteriori missioni di ricerca, 
presentando le missioni già concluse, le missioni in atto e altre in programma. 
Nel Terzo Capitolo sono illustrate le orbite non-Kepleriane che sono presentate 
come possibili candidate per una missione scientifica di osservazione solare. Sulla 
base delle considerazioni fatte è stata concentrata l’attenzione sulla famiglia di 
orbite che garantiscono requisiti propulsivi minori. 
Nel Quarto Capitolo è stato mostrato il modello matematico sviluppato per la 
ricerca delle orbite più adatte ai fini di una missione solare. Questo modello è stato 
implementato nel software MATLAB® per scansionare le numerose combinazioni 
di input che generano le orbite appartenenti alla famiglia definita nel capitolo 
precedente. Sono stati studiati dei modelli matematici semplificati che costituiscono 
lo schema di base del calcolo degli indici di prestazione di ciascuna orbita. Gli indici 
di prestazione dello spettro di orbite generate, sono stati utilizzati per suddividere il 
campo di ricerca in due scenari di missione. Gli stessi indici sono stati utilizzati per 
restringere il campo di ricerca con un’integrazione più precisa fino ad ottenere un 
orbita oscillante eliocentrica, che possa essere la più adatta a raggiungere gli 
obiettivi prefissati. 
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Nel quinto Capitolo sono state analizzate in maniera preliminare diverse strategie 
di trasferimento (nelle rispettive fasi geocentriche ed eliocentriche), per 
l’inserimento della Vela Elettrica sull’orbita di missione selezionata. 
Nel Sesto Capitolo sono stati ipotizzati errori fatti durante l’inserimento in orbita 
per uno studio preliminare della stabilità dell’orbita selezionata. In particolare si è 
cercato di capire se con piccoli errori di inserimento sull’orbita di missione sia 
possibile assolvere agli obiettivi prefissati con un certo margine di successo. 
Nell’ultimo capitolo si riassumono i risultati ottenuti nel corso del lavoro di Tesi, 
proponendo campi che necessitano ulteriori approfondimenti per sfruttare meglio 
le potenzialità della tipologia di orbite studiate. 
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 SPINTA SENZA PROPELLENTE: LA VELA 
ELETTRICA 
Lo sviluppo futuro di missioni spaziali verso l’esterno del sistema solare o missioni 
di esplorazione sempre più lunghe richiede impulsi totali non sempre raggiungibili 
con l’ausilio di propulsori chimici o elettrici. 
Questa necessità ha spinto la ricerca verso nuove tecnologie di propulsione senza 
l’ausilio di propellente, in grado di sfruttare per esempio le emanazioni solari, 
costituite da radiazioni elettromagnetiche, particelle cariche e fotoni per poter 
spingere sonde sempre più nello spazio profondo. 
L’energia contenuta nelle emanazioni solari viene prodotta dalle reazioni nucleari 
all’interno dei corpi caldi; nel nostro sistema solare il Sole ne è una fonte quasi 
inesauribile, o per lo meno lo è rispetto alla durata media di una missione, il che 
implica la capacità da parte di sistemi che sfruttano questa energia di avere una 
fonte di propulsione per tutta la durata della missione. 
Le principali tecnologie che sfruttano questa spinta senza propellente possono 
essere brevemente riassunte di seguito: 
 
  
Figura 1-1 - Illustrazione NASA di Vela solare  
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 Vele solari: sono la prima tipologia di sistema propulsivo senza propellente ad 
essere stato sviluppata e utilizzata in missioni spaziali, ed hanno quindi una 
accettabile maturità tecnologica. Concettualmente sono composte da un film 
metallico, altamente riflettente e con bassa densità, sulla quale i fotoni emanati 
dal Sole, trasferiscono parte della quantità di moto trasformandola in spinta 
propulsiva. 
 Vele elettromagnetiche: questo tipo di Vela sostituisce il film della Vela solare 
classica con un filo metallico del diametro di pochi millimetri, che crea un 
circuito quasi circolare del diametro di qualche centinaia di chilometri; questo 
circuito percorso da corrente genera un campo magnetico che deflette il flusso 
del vento solare. 
 
 
Figura 1-2 - Rappresentazione schematica di una Vela magnetica (ZUBRIN, 1991) 
 
 Vele al plasma: un solenoide a bordo della sonda genera un campo magnetico 
che intrappola un flusso di plasma iniettato in questo campo. Questa 
configurazione genera una “bolla magnetica” di grandi dimensioni che deflette 
il flusso del vento solare e genera spinta. 
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Figura 1-3 - Rappresentazione artistica di una Vela al plasma (WINGLEE) 
 
 Vele Elettriche: il concetto della Vela Elettrica solare è stato introdotto 
dall’Ing. finlandese Janhunen nel 2004. Il principio sfrutta l’interazione tra un 
cavo carico, mantenuto a potenziale positivo, inserito in un flusso di particelle 
cariche, le quali tramite urti coulombiani trasferiscono quantità di moto al cavo, 
generando spinta. 
 
Figura 1-4 – Rappresentazione artistica della Vela Elettrica investita da vento solare 
(SZAMES, 2008) 
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Questo lavoro di tesi si propone di analizzare la possibilità di sviluppare una 
missione spaziale con l’ausilio delle Vele Elettriche, per cui nel seguito sarà 
presentata una descrizione più dettagliata dei principi di funzionamento e delle 
caratteristiche delle sole Vele Elettriche, tralasciando le altre tipologie. 
1.1 Cavo carico inserito in flusso di vento solare 
In prima analisi si prende in considerazione una configurazione ideale: un cavo di 
lunghezza elevata, spessore molto inferiore rispetto alla lunghezza, caricato 
positivamente e uniformemente per tutta la lunghezza ed immerso in un flusso di 
plasma.  
Un corpo cosi costituito, immerso in un plasma, crea una pellicola di spessore di 
poche lunghezze di Debye, all’interno della quale il campo elettrostatico viene 
schermato da particelle cariche di segno opposto, ristabilendo la quasi neutralità del 
plasma. 
Le particelle di plasma che arrivano in prossimità del cavo carico vengono deflesse 
dalla struttura della guaina di plasma, impartendo una certa spinta al cavo carico a 
causa della variazione della quantità di moto delle particelle del plasma. 
Come mostrato da Mengali-Quarta [1] la forza propulsiva per unità di lunghezza 
del cavo è 
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Dove V  è il potenziale del cavo,  pm  è la massa della particella carica 
(generalmente si considera il protone di massa 271 ,67262171 10  kg-´ ), n  è la 
densità degli elettroni del vento solare, swv  è la velocità del vento solare mediamente 
pari a 400 km/s , wr  è lo spessore del cavo, eT  è la temperatura elettronica del 
vento solare e infine 0e  è la costante dielettrica del vuoto. La densità e la 
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temperatura elettronica si definiscono come segue, con scr  la distanza tra Sole e 
Vela Elettrica. 
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Attraverso un modello di distribuzione di massa semplificativo può essere stimata 
l’accelerazione caratteristica della sonda  
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Si noti che 
ca  è l’accelerazione della sonda calcolata alla distanza di 1 au dal Sole 
dipendente dal modello del potenziale attorno al cavo carico e nell’espressione si 
ha rispettivamente: b è il rapporto tra massa e potenza prodotta nella sonda, wr  è la 
densità del materiale di cui è composto il cavo, tk  è il coefficiente di interazione 
tra differenti cavi, h è il rapporto tra massa del carico utile e massa totale della 
sonda. 
In questo primo studio della forza della pressione del vento solare sul cavo carico, 
è stata considerata la struttura semplificativa del potenziale elettrico attorno al cavo 
di tipo linearizzata [2]: 
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É stato calcolato lo spessore efficace del cavo, cioè la distanza dove l’energia 
cinetica dei protoni diviene uguale all’energia potenziale generata dalla tensione. 
Questa misura indica la distanza alla quale vengono deflessi i protoni con 
un’energia cinetica inferiore all’energia potenziale del cavo alla medesima distanza, 
utile per calcolare la quantità di moto trasferita al cavo. 
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Moltiplicando il raggio efficace per la pressione dinamica del vento solare 
 2dyn p swP nm v=  
 
si ricava l’espressione precedentemente indicata di Fs . In questa prima analisi si 
nota che, nell’espressione di Fs , l’argomento del logaritmo a denominatore 
influisce in misura infinitesima sul valore totale, per cui esplicitando la dipendenza 
dalla distanza dal Sole si arriva alla prima funzione della spinta propulsiva di un 
cavo carico 
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da cui segue 
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1.2  La Vela Elettrica solare: struttura e funzionamento 
Il sistema propulsivo della Vela Elettrica non può prevedere l’utilizzo di un singolo 
cavo, a causa dell’eccessiva lunghezza che sarebbe necessaria per ottenere valori di 
spinta utili. 
La prima proposta di struttura di Vela Elettrica [3] era costituita da una griglia 
rettangolare di cavi equamente spaziati, posti a potenziale positivo.  
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Figure 1.1 - Prima rappresentazione della Vela Elettrica [3] 
 
La spaziatura dei cavi deve ragionevolmente essere un multiplo della lunghezza di 
Debye del plasma, per non incorrere in interferenze tra i campi elettrostatici e 
peggioramenti delle prestazioni della Vela. 
Fattori sfavorevoli per questo tipo di configurazione erano la difficoltà del 
dispiegamento della Vela e il supporto dei cavi su di un unico piano di lavoro. 
Venne proposta una seconda configurazione della Vela Elettrica nel 2006 [2], 
costituita da cavi disposti a raggiera, trazionati dalla forza centrifuga risultante dalla 
rotazione attorno al centro della raggiera e caricati positivamente. 
 
Figure 1.2 - Rappresentazione della Vela Elettrica [4] 
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Questa seconda configurazione sarà presa in considerazione per il lavoro di seguito 
e descritta più in dettaglio. 
1.2.1 Spinta e Potenza necessaria per unità di lunghezza 
Come descritto in precedenza la forza esercitata dalla pressione dinamica del vento 
solare su di un cavo caricato positivamente è Fs , per cui la spinta prodotta dalla 
configurazione a raggiera sarà: 
 FNL=F s  
Con N  il numero di cavi e L la lunghezza di ogni singolo cavo. 
Ne consegue che l’accelerazione propulsiva della sonda è: 
 
m
=Fa  
Per una valutazione più dettagliata del bilancio di massa di una sonda provvista di 
Vela Elettrica si rimanda a Janhunen 2013 [5]. 
Fissato il potenziale per generare la spinta richiesta, è necessaria una produzione di 
potenza elettrica per mantenere alla tensione fissata i cavi, a causa degli elettroni 
intrappolati nella guaina e ad altri che ne entrano: il sistema per assolvere a questa 
funzione sarà un cannone elettronico. 
La potenza necessaria a questo componente si calcola in funzione della corrente di 
elettroni intrappolati nella guaina [2] 
 2 2 w
e
dI eV
en r
dL m
=  
Si può notare il numero di elettroni che entrano nella guaina viene ricavato dalle 
grandezze caratteristiche del vento solare, in aggiunta si può considerare eeV T . 
Dall’ultima relazione si ricava la quantità di potenza necessaria per mantenere la 
Vela a tensione positiva 
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da cui si evince che la potenza Elettrica spesa per mantenere la tensione costante 
scala come la produzione di potenza Elettrica dei panelli solari 21  scr
æ ö÷ç~ ÷ç ÷çè ø , ed il 
consumo è proporzionale alla densità del vento solare. 
1.2.2 Ottimizzazione del modello di spinta 
Nella Vela Elettrica quando viene applicata la tensione al cavo, parte degli elettroni 
che si trovano in prossimità rimane intrappolati nel campo elettrostatico. Si può 
dimostrare [4] che il numero di elettroni che restano intrappolati nel campo non 
dipende dalla velocità di variazione del potenziale, quindi è indipendente dal tempo. 
Si dimostra anche che il numero di elettroni influenza lo spessore della guaina di 
plasma attorno al cavo e di conseguenza lo spessore efficace del cavo. 
In una Vela Elettrica con configurazione analoga a quella riportata in Figura 1.6, 
gli elettroni intrappolati spiraleggiano lungo il cavo muovendosi verso il corpo della 
sonda. Arrivati al corpo della sonda il loro moto diventa di tipo caotico e 
tridimensionale, accelerandone il processo di eliminazione. 
Questo processo tenderebbe a eliminare tutti gli elettroni dal campo elettrostatico, 
ma noi considereremo che in realtà una certa quantità en  resti intrappolata, 
considerando e0 n nÅ< < . 
Il campo elettrico generato è 
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da cui segue che il raggio efficace del cavo è la distanza alla quale la forza 
elettrostatica compensa la pressione del flusso di vento solare 
 
 ( )2012 dynE R P=  
16 
 
Segue 
 
0
0
2 1 1
2dyn
e
e w
dyn
A
P A
R
en
en E r
A
P
ìï æ öï ÷çï ÷+ - +çï ÷ç ÷çï è øï =ïíïïïï =ïïïî

 
Integrando l’espressione del campo elettrico tra lo spessore del cavo e lo spessore 
efficace del campo, si ricava il potenziale elettrico, per il quale si trascura un 
termine infinitesimo proporzionale a 2wr : 
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Dalle equazioni di R e V si ricava R in funzione del potenziale elettrico applicato, 
che moltiplicato per la pressione dinamica del vento solare determina l’espressione 
della spinta per unità di lunghezza. 
                  3.09  F dynKP R con Ks = =  
Da queste ultime rilevazioni si ricava che la spinta della Vela Elettrica è 
proporzionale all’inverso della distanza della sonda dal Sole. 
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Si ricava un il seguente andamento di spinta e accelerazione della sonda: 
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1.2.3 Orientazione della Vela e direzione della spinta 
La spinta generata dalla pressione del vento solare è strettamente legata 
all’orientazione della Vela Elettrica [6].  
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Innanzitutto si definiscono due piani, il piano E  che idealmente contiene la Vela 
Elettrica e il piano R  perpendicolare alla congiungente Sole-sonda. La sonda è a 
distanza scr  dal Sole e su di essa è esercitata un’accelerazione sa , generata da una 
Vela Elettrica.  
Può essere definito un sistema di riferimento solidale alla sonda, per il quale il 
versore ˆre  è nella direzione della congiungente Sole-sonda e diretto come il vento 
solare; il versore ˆpe  è preso perpendicolare al versore rˆe  con il verso per adesso 
arbitrario mentre l’ultimo versore ˆp×re  si sceglie in modo da generare una terna 
levogira. In questo sistema di riferimento i versori ( )ˆ ˆp p×re , e  sono contenuti nel 
pianoR  . 
Indicando con n  la normale al piano E  passante per la sonda, si può definire 
l’angolo di beccheggio a  compreso tra la normale nˆ  e il versore rˆe , preso positivo 
nel verso antiorario, e senza alcuna restrizione sul moto ;
2 2
p pa é ùÎ -ê úë û . 
L’accelerazione non giace nella direzione normale nˆ  della Vela Elettrica, ma 
considerando il versore ˆ =
sa
s
s
a
a
e  si può definire l’angolo di cono Ta  tra la 
direzione nˆ  e il versore dell’accelerazione ˆ
sa
e , preso positivo nel verso antiorario 
e compreso nell’intervallo ;
2 2
p pé ù-ê úë û . Dalla definizione dell’angolo di cono e dai 
risultati delle ricerche risulta
T
a a<  [6]. 
È possibile definire anche l’angolo d  tra il versore ˆpe  e la proiezione sul piano R 
della normale alla Vela, preso in segno positivo nel verso orario e ;d p pÎ -é ùë û . 
Le definizioni degli angoli relativi alla Vela solare sono rappresentati nella seguente 
figura. 
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Figure 1.3 - Definizione angoli di assetto e angolo dell'accelerazione 
 
L’angolo di beccheggio non influenza solo la direzione della spinta (accelerazione), 
ma al variare dell’assetto esiste una variazione del modulo dell’accelerazione, per 
cui è stato definito g , il rapporto tra il modulo dell’accelerazione effettiva con 
angolo d’assetto pari ad a  e l’accelerazione massima ottenibile alla distanza dal 
Sole della sonda scr . 
 
 
 c sc
r
a
r
g
Åæ ö÷ç ÷ç ÷ç ÷çè ø
sa  
 
Sia Ta  che g  sono funzioni di a . Yamaguchi e Yamakawa [6] attraverso 
incrementi dell’inclinazione dell’angolo a  con passi da 0.1° hanno esaminato le 
variazioni di Ta  eg , e interpolati i dati dei risultati sono stati ottenuti due polinomi, 
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che esprimono ( )Ta a  e ( )g a  [6]. Le espressioni utilizzano a  ed esprimono Ta  in 
gradi. 
 
( )
( )
10 6 8 5 6 4 4 3
3 2
13 6 10 5 8 4
3.681 10 8.295 10 6.322 10 2.661 10    
      3.652 10 0.4853                                                
               
5.896 10 1.943 10 1.261 10 7.027 1
Ta a a a a a
a
g a a a a
- - - -
-
- - -
= ´ - ´ + ´ - ´
+ ´ +
= - ´ + ´ - ´ + ´ 7 3
4 2 5
0
1.271 10 6.904 10 1                      
      
                          
            
  
   
   
a
a a
-
- -- ´ + ´ +
Noti questi polinomi è possibile inserirli direttamente nelle equazioni del moto per 
un’elaborazione dettagliata o estrapolare successivamente la funzione di a , una 
volta studiata la legge di controllo per Ta . 
Gli andamenti dell’angolo di spinta e del coefficiente del modulo sono rappresentati 
di seguito. 
 
 
 
 
Figure 1.4 - Andamento di Ta  al variare dell’angolo di beccheggio 
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Figure 1.5 - Andamento del coefficiente g  al variare dell’angolo di beccheggio 
L’ultimo parametro utile per caratterizzare il funzionamento della Vela è t , il 
coefficiente discreto di accensione, il quale assume il valore compreso tra [0, 1] per 
esprimere la percentuale di funzionamento rispetto al pieno regime. 
Dalla definizione degli angoli di assetto e dai parametri di funzionamento si ottiene 
l’espressione completa per l’accelerazione della Vela solare: 
 ( )ˆ ˆ ˆcos  sin sin  sin cos  
 T T Tsc
c
r
a
r
g t a a d a dÅæ ö÷ç ÷= + +ç ÷ç ÷çè øsa r p p×re e e  
1.2.4 Sistemi e Struttura della Vela 
In questa sezione vengono brevemente analizzati i sistemi necessari al 
funzionamento della Vela solare Elettrica. Sinteticamente i sistemi possono essere: 
 Sistema di generazione di potenza Elettrica; 
 Sotto-sistemi ad alta tensione; 
 Sistemi di guida, controllo, telemetria e controllo termico; 
 Sistema dei cavi della Vela; 
 Sistema di controllo dei cavi. 
 
Il sistema di generazione di potenza Elettrica è costituito da pannelli solari, 
opportunamente dimensionati, montati sul corpo principale della sonda. Data la 
necessità dell’esposizione al flusso solare, il sistema a pannelli solari è il più 
indicato per la generazione di potenza Elettrica. 
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I sistemi ad alta tensione sono costituiti fondamentalmente dai cannoni elettronici, 
istallati con ridondanza per assicurare il funzionamento della Vela, i quali prelevano 
gli elettroni che riescono ad arrivare al cavo espellendoli nella direzione del flusso 
solare dietro la Vela. Il funzionamento dei cannoni elettronici è assimilabile ad un 
neutralizzatore di un propulsore elettrico, ma la velocità di espulsione degli elettroni 
è talmente bassa da considerare il contributo alla spinta trascurabile. 
Il sistemi di guida e controllo di assetto, telemetria e controllo termico sono 
assimilabili ai sistemi simili presenti in qualsiasi altro satellite o sonda stabilizzato 
a spin. Innanzitutto è necessario un sistema per mettere in rotazione la sonda, che 
potrebbe essere un sistema micro-propulsivo o attraverso palette fotoniche [7] 
agganciate alla parte terminale dei cavi principali. Sono necessari sistemi di 
puntamento o tracciamento se il veicolo spaziale deve mantenere un asse puntato 
verso il Sole o una stella fissa. Inoltre si deve prevedere un sistema di protezione 
termico per l’elevata esposizione alle radiazioni solari. 
In questa classe di sistemi può essere inserito anche il sistema di comunicazione, il 
quale dipenderà dalla mole di dati da acquisire e trasmettere e soprattutto dalla 
capacità della sonda di rimanere in comunicazione con la stazione di controllo. Un 
contatto continuo con il centro di controllo potrebbe ridurre la massa e la 
complessità dei sistemi di immagazzinamento dati e ridurre la velocità di 
trasmissione necessaria. 
Il sistema dei cavi della Vela è un sistema molto più complesso della struttura a 
singolo cavo analizzata nelle sezioni precedenti. A causa dell’elevata lunghezza dei 
cavi, essi sono molto esposti alle collisioni con meteoriti medi e piccoli, le quali 
potrebbero ridurre le prestazioni durante la missione. 
 
 
Figure 1.6 - Sistema Hoyt per i Cavi della Vela Elettrica 
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Per ovviare a questo inconveniente è stato ideato [8] un sistema a multi-cavo. Uno 
o più cavi principali reggono i carichi strutturali, altre linee secondarie sono 
collegate ai cavi principali, impedendo in caso di impatto (ad esempio con un micro-
meteorite) la rottura completa della linea e consentendo prestazioni continuative 
con un margine di affidabilità elevato.  
Schematicamente la linea può essere rappresentata da due cavi principali paralleli 
di spessore maggiore e linee secondarie a “traliccio” di spessore inferiore. 
Nel 2013 [9] è stata perfezionata e testata una tecnica di saldatura a ultrasuoni, che 
permette di creare strutture con una sola linea principale e tre linee secondarie che 
creano dei ponti ad intervalli regolari, chiamate Heytether [10]. 
 
 
 
Figure 1.7 - Rappresentazione del sistema Heytether (in alto), immagine della saldatura a 
ultrasuoni (in basso). Il riquadro bianco in basso a destra della foto rappresenta la scala 
di 1 cm 
Queste strutture così costruite possono garantire il mantenimento della tensione 
Elettrica del cavo anche con rotture in più punti. 
In aggiunta, un sistema multi-cavo crea una struttura del campo elettrico differente 
dal singolo cavo, in maniera tale da modificare il raggio apparente del cavo. Questa 
dimensione è il raggio effettivo *wr , che aumenta lo spessore  apparente del cavo e 
quindi modifica anche il raggio efficace per il calcolo della sezione frontale della 
Vela su cui impattano i protoni del vento solare [2]. 
Di seguito è ripotato il calcolo per il calcolo del raggio effettivo, per cavi paralleli: 
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Dalle relazioni precedenti per esempio si ricava che il coefficiente di interazione tra 
cavi per quattro fili è 4,3tk = , il quale va inserito nell’espressione per il calcolo 
dell’accelerazione caratteristica. 
Il sistema di controllo dei cavi prevede diverse componenti:  
- una unità in cui vengono ripiegati i cavi prima dello spiegamento. 
- un meccanismo motorizzato che tenga i cavi richiusi e poi li dispieghi in orbita 
- una serie di fotocamere che inquadrano i cavi e l’unità terminale, per controllare 
il perfetto dispiegamento della Vela e segnalare eventuali imprecisioni. 
 
 
 
 
Figure 1.8 - Rappresentazione schematica dell’unita remota e dei sistemi di controllo per 
il dispiegamento 
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L’unità remota dei cavi è collegata all’estremità di ogni linea e ricopre il ruolo di 
sistema di dispiegamento dei cavi ausiliari, che interconnettono le diverse unità 
terminali; può essere dotata di mini-propulsori di tipo FEEP per poter controllare il 
dispiego della Vela e la velocità di rotazione. In sostituzione dei mini-propulsori le 
unità terminali possono essere connesse alle palette fotoniche, che svolgono il ruolo 
di controllo della velocità di rotazione e a loro volta connesse ai cavi principali. 
1.3 Pregi e difetti della Vela Elettrica 
L’utilizzo della Vela Elettrica offre notevoli benefici alle missioni spaziali. 
In primo luogo essa fornisce una fonte propulsiva inesauribile per la durata di 
missione senza un apporto di massa di propellente a bordo, che deve fungere da 
massa reattiva, quale potrebbe essere un propellente solido o liquido nei sistemi 
classici. La mancata presenza di un sistema propulsivo tradizionale implica anche 
l’assenza di tutti quei componenti che accompagnano un sistema a propellente. 
Questa implica una notevole diminuzione di massa da trasportare nel lanciatore 
riducendo anche costi di lancio. 
Un secondo fattore positivo è che la spinta propulsiva potrebbe essere interrotta con 
molta semplicità, sospendendo la tensione applicata alla Vela. La capacità di poter 
modificare la tensione della Vela renderebbe possibile inoltre la compensazione, 
con un’opportuna legge di controllo, in risposta alla notevole variabilità delle 
grandezze caratteristiche del vento solare. 
Un fattore sfavorevole predominante della Vela Elettrica è il funzionamento nei 
campi elettromagnetici dei pianeti, poiché all’interno della magnetosfera il vento 
solare viene notevolmente schermato e i protoni non hanno una velocità tale da 
fornire forza propulsiva ai cavi caricati positivamente. 
La fase di dispiegamento della Vela Elettrica è rilevante per la missione. Inoltre la 
rotazione della sonda per mantenere in tensione i cavi complica notevolmente la 
legge di controllo per variare l’assetto della Vela. 
Quest’ultimo fattore potrebbe essere ovviato variando la tensione dei cavi in 
maniera sincrona alla rotazione, in modo da generare un momento sulla sonda e 
variare l’assetto.  
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 L’OBIETTIVO DI MISSIONE: IL SOLE 
Il nostro pianeta è immerso in un ambiente apparentemente invisibile e 
sensibilmente pericoloso. Ciò che protegge gli strati bassi dell’atmosfera terrestre, 
in cui viviamo, è un miscuglio di gas, particelle cariche e plasma, che interagendo 
con il campo magnetico terrestre crea un guscio protettivo dall’ambiente esterno. 
Le esplosioni di energia del Sole generano un campo magnetico elevatissimo, che 
spinto e gonfiato dal vento solare, crea un’enorme bolla magnetica chiamata 
Eliosfera. Questa struttura si estende dalla superficie solare fino ai corpi più estremi 
del nostro sistema solare, influenzando tutte le dinamiche dei corpi planetari e 
artificiali che ne sono contenuti, interagendo con i loro campi magnetici e con le 
strumentazioni umane [11] [12]. 
Per comprendere al meglio questo ambiente che circonda e influenza qualsiasi 
attività del nostro pianeta, analizziamo i componenti fondamentali che lo 
costituiscono. 
2.1 La corona solare 
Nell’elio-fisica la corona è lo strato più esterno dell’atmosfera solare che si estende 
da un’altezza di 3000 km sulla fotosfera (strato più basso dell’atmosfera del Sole, 
che per le sue proprietà ne conferisce la forma sferica e visibile) fino allo spazio 
interplanetario, dove si confonde con il vento solare. A causa della loro elevatissima 
temperatura i gas coronali sono altamente ionizzati, perciò costituiscono un plasma. 
La forma e la luminosità della corona variano nel corso dei cicli di attività solare: 
intorno al massimo di attività essa è approssimativamente sferica, mentre in periodi 
di bassa attività si concentra prevalentemente nella fascia equatoriale. La struttura 
fine della corona, specie nelle zone polari, consiste di filamenti sottili (raggi), la cui 
forma suggerisce la presenza di un campo magnetico dipolare. Le forti oscillazioni 
di temperatura, velocità del vento e intensità del campo magnetico della corona 
solare in funzione della latitudine e della distanza dalla superficie, non permettono 
di calcolare precisamente l'estensione della corona. 
Questa dimensione è utile poiché le sonde interplanetarie, durante le loro missioni, 
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possono trovarsi sulla congiungete Terra-Sole, dalla parte opposta del nostro 
pianeta. Questa particolare posizione reciproca non permette una mutua visibilità 
tra Terra e sonda; inoltre le forti fluttuazioni elettromagnetiche nella zona più bassa 
della corona solare, rendono le comunicazioni e la tracciatura della posizione 
difficoltose o quasi impossibili, per cui si perde la mutua visibilità anche se il corpo 
solare non si frappone materialmente tra la Terra e la sonda. In pratica, per quanto 
riguarda la visibilità Terra-sonda, si può considerare un "raggio solare effettivo" 
maggiore di quello reale. 
Nella figura è mostrata una condizione di congiunzione con la sonda non giacente 
sull’Eclittica, e senza che il Sole si frapponga materialmente tra i due corpi. Viene 
definito l’angolo tra la congiungente Sole-Terra e la congiungente Terra-sonda, 
chiamato angolo “Sun-Earth probe angle (SEP)” [13], il quale verrà utilizzato 
come parametro per l’analisi della mutua visibilità sonda-Terra. 
 
Figure 2.1 – Angolo Sole-Terra-sonda nel moto della sonda al di fuori del piano eclittico 
2.2 Il Sole e il vento solare 
Le esplosioni atomiche interne al Sole proiettano nell’eliosfera energia sotto forma 
di luce, onde elettromagnetiche e di particelle cariche, principalmente elettroni e 
protoni, che spinte dall’espansione della corona creano un vento solare. Nel suo 
moto radiale con velocità variabile tra i 250 e gli 800 km/s il vento solare “deforma” 
anche il campo magnetico e investe tutti i corpi del sistema [14]. Una 
manifestazione della presenza del vento solare è costituita dalle aurore boreali, 
generate dalle particelle cariche del vento solare, che intrappolate dalle linee di 
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campo dalla magnetosfera terrestre, ricadono negli strati più bassi dell’atmosfera 
delle zone polari. 
 
Figure 2.2 – Dati della sonda Ulysses. I grafici mostrano in blu le particelle Alpha, in 
rosso il Carbonio 6+, in verde Ossigeno 6+ e in nero Neon 
Dalle rilevazioni della sonda Ulysses [15], riportate sinteticamente in figura, si 
ricavano i dati medi del vento solare, pari a: 
 51.4 10 K 12 eVeT Å = ´ @  
 400 km sswv =  
dove swv  è il valore medio della velocità del vento e eT Å  la temperatura elettronica 
misurata alla distanza della Terra dal Sole. Osservando attentamente i grafici dei 
dati della sonda Ulysses, si può notare una oscillazione molto ampia rispetto ai 
valori medi in dipendenza dalla latitudine eliocentrica (un aumento di latitudine 
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porta ad un aumento dei dati caratteristici del vento solare). Si tenga presente che 
tali variazioni della velocità del vento solare sono state trascurate nel corso del 
lavoro di tesi. Questa supposizione è fatta ipotizzando di disporre di un sistema a 
ciclo chiuso in grado di aggiustare il voltaggio della Vela in modo da compensare 
tali variazioni. 
2.3 I poli solari e l’area oscura del Sole 
L’area del Sole osservabile dalla Terra si riduce ad un problema di orizzonte di 
vista. Infatti generalmente gli strumenti usati in missioni precedenti (in seguito 
descritti più in dettaglio) avevano un campo di vista, definito “Field Of View” 
(FOV), molto maggiore del diametro angolare del Sole alla distanza di 1AU (circa 
32' 03"). Si può ricavare l’angolo formato tra la congiungente Sole-Terra e la 
tangente alla superficie del Sole condotta per la posizione della Terra [16] 
 1
0
sin 0.266
R
r
f - æ ö÷ç ÷= @ ç ÷ç ÷çè ø
  
Da questo si può calcolare l’angolo b  formato tra il piano eclittico e il raggio del 
Sole condotto per l’orizzonte di vista, che rappresenta la latitudine solare 
dell’orizzonte di vista. 
 90 89.733b f= - @   
 
Figure 2.3 – Descrizione del problema di orizzonte 
Si considera zona polare quella parte di superficie solare con una latitudine 
maggiore di 75°, poiché in questa area l’angolo tra l’orizzonte locale e la linea di 
vista diviene minore di 15°. La risoluzione per osservazioni di aree tra i 75° e i 90° 
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da un punto di vista vicino all’equatore si degrada eccessivamente, perciò si evince 
che dalla Terra non è sempre osservabile. 
Si consideri il piano eclittico reale inclinato rispetto al piano equatoriale solare di 
7.25°. Questo permette di visualizzare l’area polare da un punto di vista esterno al 
piano equatoriale solare, quando la Terra si trova alla massima latitudine solare. 
L’osservazione nella configurazione di massima latitudine solare, che ha portato ad 
una notevole conoscenza delle caratteristiche polari del Sole, risale al 16 Marzo 
2007 con l’ausilio della sonda HINODE; ulteriori dettagli della missione saranno 
descritti in seguito [17]. 
L’angolo b  calcolato precedentemente, quando la Terra raggiunge la massima 
elevazione, resta il medesimo ma il punto di tangenza tra la congiungente Terra e 
superficie solare viene spostato di un angolo pari all’inclinazione del piano eclittico. 
Si può ricavare l’angolo x  tra la direzione dell’asse di rotazione del Sole e il raggio 
solare condotto per l’orizzonte di vista 
 7.25 90 6.983x b= + -  @   
 
 
Figure 2.4 - Descrizione del problema di orizzonte con la Terra alla massima latitudine 
eliocentrica 
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Si evince che l’area polare con latitudine maggiore di 90 83.017x - @   viene 
osservata dalla Terra con un angolo tra la direzione di vista e l’orizzonte locale della 
superficie solare maggiore rispetto a quello che si avrebbe al passaggio della Terra 
sul piano equatoriale solare. L’aumento dell’angolo di osservazione permette una 
risoluzione migliore per latitudini maggiori. 
L’osservazione da un punto di vista esterno al piano eclittico, può permettere di 
osservare meglio e con più nitidezza quelle che sono le aree più sconosciute della 
superficie solare. 
2.4  Perché osservare il Sole? 
Come è stato detto inizialmente l’eliosfera è un ambiente ostile e poco noto. Anche 
conoscendo quali sono le sue principali caratteristiche e componenti non siamo 
ancora in grado di prevederne nel dettaglio i suoi comportamenti e come 
interagiscono con gli altri corpi celesti presenti al suo interno. 
Questa incertezza rende molto più rischiose tutte le missioni che si spingono o 
spingeranno oltre il limite della magnetosfera terrestre.  
Nel 2009 la NASA ha redatto alcune linee guida per lo studio dell’eliosfera da parte 
dell’Heliophysics System Observatory (HSO) [12], struttura che controlla e 
raccoglie dati da una grande costellazione di missioni attive che lavorano 
simultaneamente per lo studio della dinamica del Sole. Ulteriori missioni sono già 
state programmate, con nuovi obiettivi da portare a termine per una conoscenza 
ottimale del Sistema Solare. La struttura di interazione dell’HSO tra diverse 
missioni di diverse agenzie, gestite sotto un'unica amministrazione, crea il più 
grande osservatorio solare “virtuale”, migliore di qualsiasi osservatorio reale. 
In questo programma gli obiettivi erano divisi in due grandi aree: 
- Sonde scientifiche terrestri per lo studio del Sole, che si ponevano 
l’obiettivo dello studio della dinamica del plasma solare e del vento solare, 
di capire le dinamiche di trasporto delle particelle cariche nel percorso dalle 
eruzioni solari fino alla Terra e come il vento solare influenzi la ionosfera; 
- Ricerca scientifica per i meccanismi di interazione Sole-Terra, capire 
cioè come l’atmosfera terrestre venga influenzata nelle sue caratteristiche 
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dal vento solare, la dinamica di trasferimento energetico tra magnetosfera e 
ionosfera terrestre e definire i transitori magnetici dalla regione interna del 
Sole sino alla Terra. 
Entrambe le strategie sono strettamente interconnesse e focalizzate sullo sviluppo 
di una comprensione del Sole e dei suoi effetti sulla Terra e sul Sistema Solare 
riassumibili in tre obiettivi fondamentali: 
- Comprendere le principali leggi fisiche, dinamiche e predittive 
dell’ambiente spaziale, costituito principalmente da plasma e l’interazione 
con i diversi componenti del Sistema Solare, per meglio affrontare la 
programmazione e lo sviluppo di missioni. 
- Studiare le interazioni con l’ambiente prossimo alla Terra, l’influenza sul 
clima e sulle dinamiche della vita e anche l’interazione con i sistemi e la 
tecnologia umana, per interpretare il ruolo dell’umanità nell’Universo e 
cosa rende vivibile il nostro sistema, per la ricerca di altri sistemi 
potenzialmente abitabili. 
- Sorvegliare i viaggi e l’esplorazione spaziale: con una migliore conoscenza 
e con sistemi di osservazione sempre più avanzati, le missioni di 
esplorazioni robotiche potrebbero avere dei parametri di sicurezza migliori 
degli attuali, ottenendo una migliore riuscita degli obiettivi. 
Nel 2014 è stato redatto un nuovo rapporto sulle linee guida per lo studio 
dell’eliosfera e gli obiettivi aggiornati. Le strategie di missione e gli obiettivi da 
perseguire, avvalorati da dati precedenti, sono stati riconfermati e rifinanziati. Per 
una descrizione più dettagliata del programma ventennale 2014-2033 si rimanda a 
Heliophysics Roadmap 2014 [11]. 
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2.4.1 Missioni per lo studio del Sole: passate, presenti e future 
 
 
 
Figura 2-1 - Descrizione artistica delle diverse missioni per lo studio del Sole nel corso 
degli anni 
 
Numerose missioni hanno dato il loro contributo alla conoscenza del Sole, della 
corona e del vento solare e dell’interazione con la Terra. Tra le numerose missioni 
si possono ricordare per il particolare apporto alla conoscenza dell’eliosfera: 
- ACE (Advanced Composition Explorer), utilizzata per lo studio della 
composizione delle particelle solari, interplanetarie e interstellari grazie alla 
strumentazione in grado di osservare le proprietà intrinseche da quelle del 
vento solare fino ai raggi cosmici. Attraverso i suoi sensori è stato anche 
possibile avere informazioni in tempo reale, ma su brevi periodi di 
osservazione, sulle eruzioni coronali e sull’attività del Sole per prevedere 
condizioni in merito alle tempeste solari, che avrebbero potuto danneggiare 
o sovraccaricare sistemi di potenza e di comunicazione sulla Terra. 
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Figure 2.5 – Orbita di osservazione di ACE attorno al punto lagrangiano L1 
 
- STEREO (Solar TErrestrial RElations Observatory): è una missione di 
sonde gemelle di cui una viaggia avanzata rispetto all’orbita terrestre, l’altra 
arretrata, ma entrambe sull’Eclittica. L’obiettivo fondamentale della 
missione è l’osservazione della corona solare e lo studio dell’origine delle 
eruzioni di massa coronale (picchi di atmosfera solare composti da 
tonnellate di massa ad altissima energia), che viaggiano a velocità 
elevatissime e costituiscono la causa principale delle fluttuazioni delle 
caratteristiche medie dell’ambiente interstellare. Anche questa missione 
fornisce un punto di vista privilegiato per la previsione di tempeste solari e 
per proteggere i processi a Terra e le missioni spaziali orbitanti. 
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Figure 2.6 – Rappresentazione della posizione delle sonde STEREO il 14 Marzo 2016 
 
- HINODE: sonda giapponese per l’osservazione della superficie e della 
corona solare con l’ausilio di tre telescopi ottici, che permettono una 
rilevazione precisa del modulo e direzione del campo magnetico della 
superficie solare, scansionando la superficie con una risoluzione di 0.2 arc 
sec. L’obiettivo primario della sonda è studiare il campo magnetico solare 
e come esso influenzi e venga influenzato dalle dinamiche solari, cosa guida 
le esplosioni di energia del Sole tra cui i flare e infine dove e come si genera 
il campo magnetico solare. 
Particolarità della sonda è che si trova su un’orbita terrestre bassa 
eliosincrona a 600 km di quota, riuscendo ad ottenere una visuale 
continuativa del Sole ma comunque dal piano ecclittico. 
- SOHO: sonda ESA in collaborazione con la NASA, equipaggiata in maniera 
simile a HINODE ma con risoluzioni inferiori (si tratta di una missione 
precedente a HINODE), per lo studio delle dinamiche del Sole più interne 
alla fotosfera, e come esse influenzino le dinamiche superficiali e di 
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espulsione di materia. L’orbita della sonda è un’orbita stazionaria al punto 
Lagrangiano L1. 
- SDO (Solar Dynamic Observatory): missione NASA, che rientra nell’area 
di studio delle dinamiche del Sole e come esse influenzino la vita nel 
Sistema Solare e in particolar modo sulla Terra. Questa sonda studia la 
superficie e l’atmosfera solare con telescopi, che scansionano le emissioni 
del Sole su 10 differenti lunghezze d’onda; studia le emissioni ultraviolette 
dal Sole, le quali sembrano avere un’influenza diretta ed elevata sugli strati 
alti dell’atmosfera terrestre. Infine rilevatori di campo magnetico studiano 
e mappano il campo magnetico superficiale del Sole. L’orbita di SDO è 
geosincrona con un’inclinazione di 28.5°, il che permette una visuale 
continua sia del Sole sia di un’unica stazione di controllo a Terra, che viene 
interamente dedicata all’elaborazione della mole di dati acquisiti. 
- ULYSSES: operazione tra ESA e NASA, strutturata per caratterizzare 
l’eliosfera in funzione della latitudine. Attraverso opportune manovre la 
sonda è stata portata su un’orbita con perielio di 1.3 au e afelio 5.4 au e 
passaggi dell’orbita a ±82° di latitudine.  
 
Figura 2-2 - Rappresentazione della manovra di trasferimento e orbita di missione, in 
evidenza i settori che permettono di visualizzare l'area polare della superficie solare 
 
La sonda ha misurato durante la sua missione dati relativi al vento solare, 
alle particelle, ai raggi cosmici e alle onde radio a differenti distanze e 
latitudini. 
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- VOYAGER: due sonde gemelle costruite per esplorare i pianeti “giganti” e 
studiare la zona terminale dell’eliosfera, della quale non si conosce la 
dimensione e l’interazione con lo spazio interstellare. Dopo l’incontro con i 
pianeti più esterni del sistema solare, le sonde sono in viaggio verso lo 
spazio aperto interstellare e sono gli oggetti artificiali costruiti dall’uomo 
più lontani dalla Terra. 
Missioni future in fase terminale di studio e in programma di esecuzione sono: 
- SOLAR PROBE: missione NASA programmata per il 2018, che prevede 
l’esplorazione e il campionamento dell’area più vicina alla superficie solare 
e ancora la più inesplorata. La sonda ha come obiettivo quello di passare ad 
una quota di 8,5 raggi solari, con il rilevamento in luogo di valori delle 
caratteristiche del vento, del plasma e del campo magnetico solare. 
- SOLAR ORBITER: missione nata dalla collaborazione tra ESA e NASA in 
programma per il 2018, che prevede di raggiungere un’orbita di raggio 0,28 
au attorno al Sole e un’inclinazione sempre maggiore fino al massimo di 
34°. La missione si prefigge l’obiettivo di scoprire come e dove l'energia 
solare del plasma, del vento e il campo magnetico ha origine nella corona, 
come i transitori solari influenzino la variabilità dell’eliosfera, come 
avvengono le eruzioni solari e come fanno a irradiare energia e particelle in 
tutta l’eliosfera e, infine, come le dinamiche interne al Sole siano 
interconnesse alle caratteristiche dell’eliosfera. 
Tutte queste missioni sono la testimonianza di quanto lo studio e la comprensione 
del Sole sia un aspetto importante per l’avanzamento dell’esplorazione spaziale. 
Parte cruciale nello sviluppo della conoscenza del Sole risulta essere il 
comportamento dinamico del Sole nelle aree polari, sulle quali si hanno un numero 
minore di dati. Una linea di partenza per una missione a riguardo potrebbe essere la 
missione POLARIS [18], uno scenario ipotetico per poter studiare le zone polari 
del Sole. 
POLARIS si propone di usare un sistema propulsivo a vele solari per raggiungere, 
dopo una serie di orbite di aggiustamento, un’orbita con inclinazione di 75° e 
distanza dal Sole di 0,48 au. 
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La strumentazione con cui sarà equipaggiata la sonda permetterà di rispondere a 
importanti quesiti sulle caratteristiche dell’attività polare del Sole: 
- La variazione della struttura tridimensionale del campo magnetico in 
funzione dei cicli solari; 
- La struttura della convezione e circolazione del flusso sotto la superficie 
solare; 
- La variazione del vento solare con la latitudine eliocentrica; 
- Le modalità di accelerazione e trasporto delle particelle emesse dal Sole; 
- La variazione dell’irraggiamento in funzione della latitudine eliocentrica; 
- I vantaggi ottenibili dall’osservazione delle aree polari in merito alla 
previsione delle variazioni dell’attività solare. 
Per espletare questi obiettivi scientifici la sonda è stata equipaggiata con la seguente 
strumentazione, riassunta in tabella, in cui vengono riportati i dati principali degli 
strumenti. Per una più dettagliata descrizione del funzionamento degli strumenti si 
rimanda alla lettura di ‘POLAR investigation of the Sun-POLARIS’ [18]. 
 
 Massa 
(kg) 
Potenza 
(W) 
Puntamento
Assoluto 
Stabilità di 
puntamento
Dati 
(kbps) 
FOV 
DSI 25 37 30’ 0.2’’ in 10s 75 1.5°x1.5°
COR 10 15 10’’ 7’’ in 1s 40 16° 
EUVI 10 12 30’ 1’’ in 10s 40 1.5° 
TSI 7 14 30’ 6’ in 1s 0.4 2.5° 
UVS 15 22 0.5’ N/A 10 10’’x1.4°
MAG 1.5 2.5 N/A N/A 0.6  
SW 10 15 120’ 6’ in 1s 0.2 20°x160°
EPP 9 9 N/A N/A 1.0  
RPW 10 15 N/A N/A 5 4π 
Tabella 2-1 - Strumentazione della sonda POLARIS 
 
Gli strumenti sono: rilevatore magnetico Stokes doppler (DSI), coronografo 
(COR), rilevatore estremo ultravioletto (EUVI), rilevatore irradianza totale del 
Sole (TSI), spettrografo dell’ultravioletto (UVS), magnetometro (MAG), 
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spettrometro del vento solare(SW), pacchetto per le particelle energetiche (EPP) e 
onde radio e del plasma (RPW) 
L’orbita seguita da POLARIS ha un'altra peculiarità: su un periodo di 4 mesi 
permette di essere per circa il 29% del tempo ad una latitudine maggiore di 60°, 
naturalmente da dividere sui due poli. Complessivamente l’orbita riesce a passare 
36 giorni a latitudini maggiore di 35°, 28 giorni a latitudini maggiore di 45° e infine 
17 giorni ad una latitudine maggiore di 60°. 
I dati degli strumenti di bordo e le caratteristiche dell’orbita saranno utilizzati nel 
calcolo dei vincoli per la ricerca di un’orbita ottimale, da raggiungere con l’ausilio 
della Vela Elettrica e non con la Vela solare.  
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 ORBITE NON-KEPLERIANE 
3.1 Introduzione  
La meccanica celeste è stata da sempre incentrata su moti orbitali sotto l’azione di 
un potenziale gravitazionale sferico. Nel dettaglio il moto orbitale è stato soggetto 
a forze inversamente proporzionali al quadrato dalla distanza da corpi 
assialsimmetrici, che instaurano un campo gravitazionale. Le orbite possibili in 
questo campo sono tutte intersezioni coniche ricavate dalla legge gravitazionale di 
Newton e verificanti le leggi di Keplero. 
Le orbite in campo conservativo sono dette Kepleriane e offrono notevoli scenari 
con soluzioni, a volte molto complesse, che rientrano tutte nel noto problema dei 
due corpi. 
Tradizionalmente nelle orbite Kepleriane sono trascurate tutte le forze oltre quella 
gravitazionale del corpo attrattore principale. Quindi rientrano nella categoria di 
orbite NON-KEPLERIANE quelle per cui vengono considerati non trascurabili gli 
effetti di forze perturbative e tra le quali rientra anche il problema dei tre corpi nel 
sistema Terra-Sole. 
Nel caso di questo lavoro di Tesi si analizzano orbite non-Kepleriane, cioè 
traiettorie percorse da sonde sulle quali oltre alla forza conservativa gravitazionale, 
viene applicata una forza propulsiva. Per cui le orbite di sonde con Vele Elettriche 
generano tutte orbite non-Kepleriane, a patto che la Vela Elettrica sia attiva. 
Definendo il parametro l  [19], può essere data un’ulteriore definizione di orbite 
non-Kepleriane.  
 
2 centr
V
a
r
l m= = +
media mediaa a  
dove mediaa  è l’accelerazione propulsiva media su un’orbita completa (generata da 
tutte le forze agenti sulla sonda), V  è il gradiente del potenziale delle forze 
conservative agenti sulla sonda, ovvero il modulo della somma dell’accelerazione 
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gravitazionale e dell’accelerazione centripeta, µ è il parametro gravitazionale del 
corpo attrattore (il Sole) e r è la distanza dal baricentro del Sole. 
Le orbite saranno quindi così definite: 
 
0                        
0 &  1              
1                          
orbiteKepleriane
orbitenon Kepleriane
orbitealtamente non Kepleriane
l
l l
l
ìï =ïïï > < -íïï -ïïî 
  
Se volessimo utilizzare questa definizione per questo lavoro, dovremmo 
considerare un valore  l di poco maggiore di 1. 
3.2 Orbite non-Kepleriane eliocentriche equatoriali 
Nel corso del lavoro il corpo attrattore principale sarà considerato il Sole per cui le 
orbite saranno eliocentriche. 
Come detto in precedenza applicando una forza propulsiva alla sonda possono 
essere generate orbite non-Kepleriane di diverso tipo, in funzione dell’orientazione 
dell’accelerazione. Per prima si va a definire come si genera un’orbita non-
Kepleriana eliocentrica equatoriale. 
In prima istanza si considera una sonda a distanza r  dal Sole e giacente sul piano 
equatoriale, sulla quale è applicata un’accelerazione generata da una Vela Elettrica. 
Per semplicità si assume che la normale alla Vela sia orientata nella direzione 
radiale da cui segue, che 0Ta =  e 1g =  (per la definizione si rimanda al paragrafo 
1.2.3). 
Ne consegue che le equazioni del moto sono 
 
( )
( )
( )
ρ
θ
ρ ρ
2
2
, costanteˆ
ˆ
ˆ
 
ˆ s
r
a
r q
rw
mw r r
ìïïïï =ïïï =íïï æ öï ÷çï ÷= - = -çï ÷çï ÷çè øïïî






r e
r e
r e e
 
dove sa  è l’accelerazione dovuta alla Vela Elettrica, r  è la distanza radiale, w  è la 
velocità angolare per l’orbita non Kepleriana di raggio r  e gli altri termini sono 
definiti in Figura 1.3.  
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Per confronto si vedano le equazioni relative ad una stessa orbita (senza Vela 
Elettrica e quindi appartenente all’Eclittica):  
 
( )
( )
( )2 2
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 ˆ
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r costanter q
rw
mw r r
ìïïïï =ïïï =íïï æ öï ÷çï ÷= - = -çï ÷çï ÷çè øïïî
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r e
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dove w  è la velocità angolare per l’orbita kepleriana mentre gli altri termini sono 
stati definiti precedentemente. 
Poiché il periodo di un’orbita circolare è 2T p w=  e dal confronto delle equazioni 
del moto si ha w w< , si deduce che è possibile generare un’orbita non-Kepleriana 
con un periodo maggiore rispetto ad una kepleriana alla stessa distanza dal Sole. 
Con un’opportuna legge di controllo sarebbe possibile generare anche orbite 
ellittiche con periodo differente dall'orbita Kepleriana con uguale semiasse e 
eccentricità, orientando la Vela Elettrica in maniera da generare anche una 
componente azimutale di spinta. 
3.3 Orbite eliocentriche traslate statiche 
Esiste una famiglia di orbite non-Kepleriane per le quali il piano orbitale non 
contiene il corpo attrattore, ma la sonda si trova su di un piano parallelo al piano 
equatoriale o un piano di riferimento [20]. In questa famiglia di orbite 
l’accelerazione gravitazionale genera una componente normale al piano orbitale e 
di conseguenza la pressione dinamica del vento solare dovrà generare una 
componente di bilanciamento normale al piano orbitale. 
Il sistema di riferimento dell’orbita non-Kepleriana traslata ruota con velocità J  
attorno all’asse z , che resta invariata rispetto ad un sistema cilindrico inerziale, il 
versore eˆ ρ  è contenuto nel piano orbitale e punta nella direzione esterna al corpo 
attrattore, infine il versore eˆθ  è orientato per creare un sistema levogiro. 
Senza perdere in generalità si considererà un’orbita traslata nel semispazio positivo 
rispetto al piano x-y (ovvero 0)z > . 
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L’orientamento della Vela è definito dagli angoli e dai coefficienti già descritti nel 
paragrafo 1.2.3. 
In questo caso il versore pˆe  è sempre perpendicolare al versore rˆe  ma è 
univocamente determinato, poiché punta nel verso del segno di z ed è contenuto nel 
piano definito da ( )ˆ ˆr - z , di conseguenza pˆ×re  è diretto come il versore azimutale 
del sistema cilindrico (vedi Figura 1.3). 
L’angolo a  avrà segno congruente con quello del paragrafo 1.2.3, ma è definito a 
partire dalla definizione delle orbite traslate, perché l’accelerazione della Vela avrà 
componente perpendicolare al piano orbitale nel verso del segno di z per bilanciare 
l’attrazione gravitazionale, e quindi si avrà 0; /2a pé ùÎ ê úë û  analogamente 
0; /2Ta pé ùÎ ê úë û  fermo restando il vincolo Ta a£ . 
Per quanto riguarda la Vela si considererà trascurabile l’angolo  d , mentre il 
rapporto dei moduli dell’accelerazione g  e il parametro di accensione t  saranno 
considerati unitari per il resto del lavoro. Dalle assunzioni precedenti si ricava 
l’espressione dell’accelerazione semplificata della Vela: 
 ˆc ra r
Åæ ö÷ç ÷= ç ÷ç ÷çè ø aa ss e  
Per la posizione della Vela Elettrica saranno usate le coordinate cilindriche polari, 
dove r  per la distanza radiale, J  per la posizione azimutale e z  per la coordinata 
di elevazione. A partire da queste coordinate può essere definito l’angolo di 
elevazione dalla relazione 
 
 ψ ρztan =  
 
Le equazioni del moto in forma generale per orbite di questo genere sono: 
 ( )
( ) ( )2
ˆ ˆ
ˆ ˆ ˆ
ˆ ˆ2 ˆ
z
z
z
r
r rJ
r rJ rJ rJ
ìïïïïïíï
= +
= + +
= -ï +ïïî + +ï
r z
r z
r z
r e e
r e e e
r e e e
  
   
q
q
  
43 
 
 
Figure 3.1 – Rappresentazione schematica di un’orbita circolare traslata Non-Kepleriana 
 
Scomponendo l’equazione dell’accelerazione nelle tre componenti e inserendo il 
contributo della forza gravitazionale e dalla spinta della Vela Elettrica, si ottiene: 
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dovem  è il parametro gravitazionale solare. 
Infine per definire orbite eliocentriche traslate statiche e circolari, bisogna 
considerare: 
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Analogamente alla trattazione di Mengali-Quarta [20] si può ricavare: 
 
 
  2
3
2
2
2
3_
2
2
tantan
1
1 tan
1 tan
  

 
 
T
c stat
r
a r r
r
r


 

       




  
 
indicando 2 2   la velocità angolare dell’orbita non-Kepleriana e 23 r    la 
velocità angolare dell’analoga orbita Kepleriana a distanza r . Le equazioni possono 
essere riscritte come segue: 
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In questo modo è stata definita la legge di controllo e l’espressione 
dell’accelerazione caratteristica della Vela per mantenere un’orbita non-Kepleriana 
circolare “traslata”. Facendo variare l’accelerazione e la velocità angolare si 
possono generare differenti tipologie di orbite. 
 
 
 
 
 
45 
 
3.4 Orbite eliocentriche a restrizione cilindrica 
 
Gli angoli di assetto della Vela e le semplificazioni sono i medesimi definiti per le 
orbite traslate. Sotto le ipotesi già illustrate viene preso il versore ˆre .  come 
direzione di riferimento per la misurazione degli angoli   e T  ed ˆre  
appartenendo al piano ( , ) z  di conseguenza   e T  vengono misurati su tale 
piano. 
La famiglia di orbite a restrizione cilindrica o “orbite oscillanti” si ottiene a partire 
dalle equazioni del moto in coordinate cilindriche: 
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Figure 3.2 – Rappresentazione schematica di orbite a restrizione cilindrica 
non-Kepleriane 
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Affinché la sonda con la Elettrica si muova sulla superficie di un cilindro di raggio 
pari a r , il vincolo per le equazioni del moto è quello di mantenere costante proprio
r : 
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Analogamente alla trattazione precedente, come elaborato da McInnes [21], si 
possono ricavare le equazioni del moto e l’equazione di controllo: 
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Mentre l’equazione di controllo è: 
       22 2 32cos 1 tan 1 tan      cT a 
           

  
Dove è stato introdotto il parametro  
 2 3
 
  
La presenza del segno   nell’equazione precedente dipende dalla sostituzione della 
funzione  sin  T   con l’espressione che contenga intrinsecamente anche la 
legge di controllo:    2sin 1 cos   T T     . Nel semispazio di 0z   
l’angolo   T   è definito positivo per cui anche il  sin 0 T   , viceversa 
nel semispazio di 0z   la situazione è simmetrica rispetto al piano (x, y) quindi si 
avrà   sin 0 T   . 
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Si noti che nelle equazioni del moto e della legge di controllo, è stata già sostituita 
l’espressione dell’accelerazione prodotta dalla Vela Elettrica. 
Modulando opportunamente sia l’accelerazione sia la velocità angolare, è possibile 
ottenere una famiglia di orbite che giacciono sulla superficie di un cilindro e 
oscillano tra il semispazio positivo e negativo di z, arrivando ad un valore massimo 
e minimo di elevazione (oscillando in un intervallo di elevazione 0 0[ ;  ]z z- ), 
rispetto al piano (x, y). 
Le orbite che oscillano in maniera simmetrica rispetto al piano (x, y) sono definite 
orbite oscillanti equatoriali. Nel caso dello studio di orbite oscillanti equatoriali, 
l’ambiguità del segno dell’equazione differenziale deve essere risolta in funzione 
del segno della variabile z. In base alle considerazioni precedenti è possibile 
sostituire il േ con la funzione sign( )z  ottenendo: 
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È possibile ottenere una seconda tipologia di orbite a restrizione cilindrica, 
prendendo come riferimento di partenza un’orbita non kepleriana traslata statica. 
In questo caso l’ambiguità del segno nell’equazione differenziale di z va risolta 
prendendo il segno positivo se l’orbita di riferimento è nel semispazio delle ݖ ൐ 0; 
viceversa se il riferimento è nel semispazio delle ݖ ൏ 0 si utilizzerà il segno 
negativo. 
Risolta l’ambiguità del segno nell’equazione differenziale, si considera un’orbita 
traslata a quota di elevazione |ݖ଴|, utilizzando le equazioni del moto è possibile 
calcolare l’accelerazione statica _c stata  	di tale orbita di riferimento; modulando 
l’accelerazione attorno a questo valore è possibile ottenere orbite cilindriche, che 
oscillano al di sopra o al di sotto del piano orbitale di riferimento. 
In particolare, se
_c c stat
a a>  , si ottengono orbite oscillanti settentrionali, che si 
muovono tra un minimo rappresentato dal piano orbitale di riferimento, e un 
massimo maggiore della quota di riferimento; viceversa se _c c stata a>  si hanno 
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orbite meridionali e il massimo dell’oscillazione sarà la quota di riferimento, mentre 
il minimo sarà inferiore rispetto l’elevazione di riferimento. 
 
Figure 3.3 - Rappresentazione grafica delle orbite oscillanti “settentrionali” e “meridionali” 
 
3.5 Orbite eliocentriche a restrizione sferica 
Per orbite a restrizione sferica si intendono orbite che giacciono su una superficie 
sferica, mantenendo costante la distanza dal Sole [21]. Nel sistema di riferimento 
inerziale sferico gli angoli dell’orientazione della Vela Elettrica sono definiti nel 
medesimo modo della trattazione precedente, mentre la posizione della Vela è 
funzione di  , ,  r .  
Per semplicità di trattazione sono state fatte le stesse ipotesi già illustrate in 
precedenza per le orbite oscillanti cilindriche. Viene preso il versore ˆre , 
appartenente al piano ( , )r z , come direzione di riferimento per la misurazione degli 
angoli ߙ e ߙ், che di conseguenza vengono misurati su tale piano (vedi Figura 3.4). 
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Figure 3.4 - Rappresentazione grafica delle orbite a restrizione sferica e definizione degli 
angoli di riferimento 
Come definito da McInnes [21] le equazioni differenziali del moto nelle tre 
coordinate saranno: 
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L’ambiguità del segno േ dipende dall’orientazione del vettore accelerazione, il 
quale senza considerare le restrizioni fisiche della Vela Elettrica, è compreso 
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nell’intervallo ൣെߨ 2ൗ ;	ߨ 2ൗ ൧ rispetto all’orizzonte locale della superficie sferica di 
vincolo.  
La definizione del segno, come nel caso di orbite con restrizione cilindrica, genera 
due famiglie di orbite sferiche: orbite equatoriali e orbite settentrionali/meridionali, 
per una trattazione più dettagliata si rimanda alla descrizione di McInnes [21]. 
Imponendo la costanza della distanza dal Sole si ottengono le equazioni per orbite 
sfericamente vincolate. 
2
                          
2 tan                          
sin cos sin
  
    s T
r costante
a
r
     
 



 
Mentre la legge di controllo diviene: 
  2 2 2 2cos cos    T r
s
r
a
     
Dove è stato introdotto il parametro 
 2 3r r
  
In questo caso la velocità angolare ሶߴ non è più costante come nel caso cilindrico e 
anche definendo delle opportune condizioni iniziali sulla variabile ߶, si ottengono 
oscillazioni mutualmente dipendenti.  
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 ORBITE ELIOCENTRICHE A RESTRIZIONE 
CILINDRICA 
Partendo dalla trattazione di McInnes [21]- [22] e dalla descrizione precedente delle 
orbite non-Kepleriane si studierà nel seguito la fattibilità di orbite eliocentriche non-
Kepleriane a restrizione cilindrica di tipo equatoriale (oscillazioni rispetto al piano 
eclittico). Queste orbite sono state scelte perché permettono l’osservazione da un 
punto di vista esterno al piano eclittico e quindi una prospettiva d’osservazione 
adatta allo studio di entrambi i poli solari con l’ausilio della stessa sonda. 
Questa tipologia di orbite può offrire la possibilità di realizzare un’osservazione dei 
poli solari dall’esterno del piano eclittico, con un risparmio in termini di forza 
propulsiva. Tali orbite si possono ottenere solo mediante una spinta continua, perciò 
la Vela Elettrica risulta essere una tecnologia propulsiva particolarmente adatta. Si 
dimostrerà che l’accelerazione caratteristica necessaria alla generazione di orbite 
cilindriche è inferiore a quella necessaria per un’orbita traslata con un’elevazione 
pari al massimo ottenuto con un’orbita oscillante. 
Le orbite cilindriche oscillanti non permettono una osservazione continua dei poli 
solari da un’elevazione costante, per cui sarà studiato il tempo di osservazione dei 
poli al di sopra di un’elevazione minima (ritenuta ottimale per la missione). 
Saranno studiati nel dettaglio altri parametri significativi di questa tipologia di 
orbite, tra cui il periodo orbitale e la mutua visibilità tra Terra e Vela Elettrica. 
Il primo fattore restrittivo per la generazione di tali orbite sarà il verso 
dell’accelerazione sempre diretto come la pressione dinamica del vento solare, per 
cui sarà impossibile ottenere un’accelerazione diretta verso il Sole. Inoltre sarà 
considerato come piano di partenza di queste orbite quello eclittico, perciò il 
cilindro vincolante avrà tutte le generatrici perpendicolari al piano eclittico, e il 
verso di rivoluzione dell’orbita oscillante sarà concorde a quello di rivoluzione della 
Terra (in pratica si considerano soltanto orbite posigrade). 
4.1  Descrizione del modello matematico e semplificazioni 
Come specificato già in precedenza si considera l’accelerazione della Vela Elettrica 
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contenuta completamente nel piano identificato da ( ),   zr  quindi si considera 
l’angolo 0d @ . 
In secondo luogo bisogna fare delle considerazioni sui vincoli di orientazione della 
Vela e della direzione dell’accelerazione; si tenga presente che l’orbita a restrizione 
cilindrica è un’orbita traslata non stazionaria, per cui nel sistema di riferimento 
cilindrico l’accelerazione della Vela dovrà bilanciare la componente longitudinale 
e radiale dell’accelerazione gravitazionale oltre all’accelerazione centrifuga. 
Dalla definizione precedente dell’angolo di elevazione della Vela e dell’angolo di 
cono dell’accelerazione, si può identificare la somma di Ta  e y  come l’angolo tra 
la direzione del versore radiale rˆe  e la direzione dell’accelerazione ˆ sae , preso 
positivo in verso antiorario. 
Considerando la condizione in cui la Vela si trova sul piano eclittico terrestre, 
l’accelerazione gravitazionale e quella centripeta saranno contenute entrambe nel 
piano eclittico e di conseguenza anche l’accelerazione della Vela sarà codirezionale 
per bilanciare le forze: in questo caso si avrà quindi che 0Ta y+ =  (vedi Figura 
4.1). 
 
 
Figure 4.1 - Direzione dell'accelerazione in riferimento all'elevazione della sonda 
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Per la caratteristica della Vela Elettrica di non poter generare un’accelerazione 
diretta verso il Sole, l’angolo massimo tra il versore radiale rˆe  e la direzione ˆ sae  
sarà al massimo / 2p  (il valore massimo si raggiunge quando l’accelerazione 
propulsiva è parallela al versore zˆe ). 
Questi due limiti per Ta y+  vincolano il ( )cos Ta y+  e quindi la legge di 
controllo della Vela. 
 
 ( )0             0 cos 1
2T T
pa y a y< + <  < + <  
 
Richiamando l’espressione della legge di controllo per le orbite non-Kepleriane a 
restrizione cilindrica e applicando il vincolo ottenuto si ricava: 
 
 ( ) ( )
232 2
20 1 tan 1 tan 1
ca
w r wy yr w
-
Å
é ùæ öê ú÷ç ÷< + + - <çê ú÷ç ÷çè øê úë û

  
 
I termini riportati nella disequazione sono gli stessi precedentemente descritti della 
trattazione delle orbite a restrizione cilindrica, con 2
3
mw r
Å= . 
Risolvendo la disequazione si ottengono due vincoli su w  e su ca : 
 
 
( )
( ) ( )
3
2 4
21 32 2
2 22 2
_
 1 tan                                           
1 tan 1 tan         
max
c nc mia a
w w y w
w r wy yr w
-
-
Å
ìïï £ + =ïïï é ùí æ öê úï ÷ç ÷ï ³ + + - =çê ú÷ï ç ÷çï è øê úï ë ûïî



 
 
Osservando la dipendenza di w  unicamente da y  si deduce che il valore massimo 
maxw  sarà quello relativo al massimo angolo di elevazione.  
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Fissato w  anche l’accelerazione sarà dipendente unicamente dall’angolo di 
elevazione, per cui il valore minimo _c mina  si avrà nel punto di minima elevazione. 
Una volta stabilita la superficie cilindrica che vincola le orbite (cioè fissato r ), è 
possibile calcolare il valore massimo della velocità angolare e il valore minimo di 
accelerazione, per generare orbite non-Kepleriane oscillanti cilindriche. 
 
 
( )
( ) ( )
3
42
21 32 2
2 22 2
_
1 tan                                                  
1 tan 1 tan            
max max
c min min mina
w w y
w r wy yr w
-
-
Å
ìïï é ùï = +ê úï ë ûïï é ùí æ öê úï ÷çé ù é ùï ÷= + + -çê ú÷ï ê ú ê ú çë û ë û ÷çï è øê úï ë ûïî
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La scelta dell’accelerazione è vincolata alla scelta della velocità angolare dell’orbita 
oscillante, poiché la componente radiale dell’accelerazione della Vela solare 
sommata all’accelerazione centripeta dovrà bilanciare la componente radiale 
dell’accelerazione di gravità. 
Come suggerito da McInnes nella sua trattazione delle orbite cilindriche [21], è 
stato considerato lo stesso intervallo di elevazione per le orbite, cioè un’elevazione 
0, 5; 0, 5 auz é ùÎ -ê úë û , a cui corrisponde un intervallo dell’angolo di elevazione 
; max maxy y yé ùÎ -ê úë û . 
Dall’intervallo dell’angolo di elevazione, in funzione della scelta della distanza 
radiale r , si ricava: 
 max )              
min ) 0      
(
(   
max
min
r
r
y y
y y
ìï =ïïíï = =ïïî
 
 
Per cui i vincoli saranno definiti dagli estremi come segue: 
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2 2
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w r w
r w
-
Å
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Nonostante i vincoli appena introdotti, lo spettro di combinazioni da analizzare e 
da inserire nelle equazioni differenziali per l’integrazione, risulta ancora molto 
elevato. 
Per restringere il campo di studio sono state escluse dall’integrazione tutte quelle 
combinazioni che necessitano di un’accelerazione caratteristica, maggiore di quella 
necessaria per ottenere un’orbita non-Kepleriana traslata stazionaria, con 
elevazione pari all’estremo massimo dell’intervallo 0, 5; 0,.5 auz é ùÎ -ê úë û . Si tratta di 
una considerazione ovvia, dato che si tratta di cercare orbite in grado di ridurre i 
requisiti propulsivi delle orbite non-Kepleriane stazionarie. 
Si ottiene cosi una nuova espressione dei vincoli 
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3
42
2
2 2
_ _
                    1 tan   
1     
      
          
    
 
max max
c min c stat maxca a a y
w w w y
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-
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Questi vincoli generano un intervallo di studio delle orbite oscillanti molto più 
ristretto e facile da esaminare. 
Sono stati scelti quattro possibili valori per il raggio del cilindro sul quale si 
sviluppa l'orbita, che assumono i valori di [0.9; 1; 1.1; 1.2;]r =  au, i quali a loro 
volta generano quattro sottogruppi di orbite da analizzare. La scelta è giustificata 
dal fatto che orbite più vicine al Sole necessiterebbero di Vele Elettriche di 
prestazioni ancora ben oltre l'attuale livello tecnologico, mentre distanze più grandi 
comporterebbero una risoluzione degli strumenti estremamente bassa. 
Nel seguito sono riportati i grafici degli intervalli ammissibili e i rispettivi intervalli 
di studio dello spettro di combinazioni di w  e
c
a , per le orbite oscillanti. 
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Figure 4.2 - Intervallo ammissibile e ingrandimento dell'intervallo di studio delle 
combinazioni ca  e w  per 0.9 aur =   
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Figure 4.3 -Intervallo ammissibile e ingrandimento dell'intervallo di studio delle 
combinazioni 
c
a  e w  per 1 aur =  
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Figure 4.4 - Intervallo ammissibile e ingrandimento dell'intervallo di studio delle 
combinazioni
c
a  e w  per  1.1 aur =  
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Figure 4.5 - Intervallo ammissibile e ingrandimento dell'intervallo di studio delle 
combinazioni 
c
a  e w  per 1.2 aur =  
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Fissati i valori interconnessi della velocità angolare e dell’accelerazione 
caratteristica, per ottenere le orbite oscillanti bisogna integrare l’equazione 
differenziale dell’elevazione (equazione differenziale di z ). 
( ) ( )
( )
( ) ( )
( )
3
2 2
2
234 4
2
2 2
, , , 1 tan  
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Bisogna adesso definire le condizioni iniziali per l’integrazione. Il satellite 
all’istante iniziale si trova sul piano eclittico, mentre la componente longitudinale 
della velocità iniziale si considera pari a 1/10  della velocità di rotazione della 
Terra, esprimendo tutto in unità astronomiche: 
 ( )( )
0 0        
au
0 0.1 
TU
z t
z t
ìï = =ïïíï = =ïïïî 
 
Le orbite oscillanti generate dall’integrazione, saranno quindi funzione anche della 
velocità iniziale e potrebbe capitare che alcune combinazioni di w , ca , (0)z  e ( )0z  
non generino un’orbita oscillante del tipo voluto. 
Sfruttando le caratteristiche di moti di tipo armonico, se il moto della traiettoria con 
la combinazione di w , ca , (0)z  e ( )0z  è oscillante, agli estremi dell’oscillazione 
la velocità sarà nulla e l’accelerazione totale avrà un verso opposto al versore dello 
spostamento. 
Nel caso di orbite oscillanti cilindriche si dovrà avere: 
 ( )( )
( )
( )
ω ω
ω ω
, 0.5, , 0 , 0.5, , 0
0.5 au ;    0.5 au   
, 0.5, , 0 , 0.5, , 0
c c
c c
z a z a
z z
z a z a
r r
r r
ì ìï ï= - =ï ï=  =- í íï ï< - >ï ïï ïî î 
 
  
 
Ciò equivale a imporre che l'orbita oscilli attorno al piano dell'Eclittica, e che 
l'ampiezza dell'oscillazione sia pari ad almeno 0.5 au. Per ragioni di simmetria sono 
state escluse dall’integrazione le combinazioni di w  e ca , che generano 
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un’accelerazione negativa nell’estremo inferiore dell’intervallo di elevazione (
( )ω, 0.5, , 0cz ar - <  ). 
In conclusione, una volta fissata la distanza radiale r , la ricerca delle orbite viene 
ristretta all’integrazione dell’equazione differenziale, scegliendo w  e ca  in modo 
che rispettino i seguenti vincoli: 
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4.2  Periodo dell’orbita  
Il periodo di un’orbita è il tempo necessario affinché la sonda ripassi per un punto 
preciso appartenente alla traiettoria, con la medesima accelerazione e velocità del 
precedente passaggio. 
La ricerca del periodo delle orbite oscillanti è un passaggio cruciale per la selezione 
di orbite realmente periodiche con periodi non eccessivamente lunghi. Per far ciò è 
stato costruito uno schema matematico per il calcolo. 
Avendo ottenuto dalle equazioni del moto r  e w  costanti, si ha che la proiezione 
del vettore posizione sul piano eclittico spazza archi uguali in tempi uguali con 
velocità angolare pari a .w  
Si considera ora la variazione di elevazione nel tempo, che parte da quota zero e 
dopo aver raggiunto la massima elevazione ritorna a zero (due passaggi per il piano 
eclittico verranno definiti “picco”), continuando a oscillare tra il semispazio 
positivo e negativo rispetto al piano ( ), x y . 
L’andamento di z  nel tempo può essere considerato sinusoidale, perciò ogni picco 
avrà lo stesso tempo di percorrenza. Nel seguito è riportato l’andamento di z  
rispetto alla coordinata azimutale q , con in ordinata la quota e in ascissa l’angolo 
q . 
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Figure 4.6 - Andamento qualitativo della quota z con la posizione angolare θ 
 
Durante una oscillazione nel semispazio positivo la proiezione del vettore posizione 
sul piano eclittico avrà percorso un angolo 0zq =  attorno all’asse z  e ogni passaggio 
sul piano dell'Eclittica avverrà dopo un multiplo dello stesso angolo 0zq = . A questo 
punto è possibile calcolare il tempo per compiere un’oscillazione completa in 
elevazione (tre passaggi sul piano dell'Eclittica), che sarà uguale al tempo impiegato 
dalla proiezione del vettore posizione per spazzare un angolo pari a 02 zq = . Fissata 
la velocità angolare w  si può definire: 
 02 zTy qw
==  
Dal momento che 
 2
zT
pw =  
Si avrà 
 0z
z
T
T
y q
p
==  
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dove si è indicato con zT  il periodo di rotazione attorno all’asse z , mentre con Ty  
si è indicato il periodo per un’oscillazione completa dell’angolo di elevazione 
nell’intervallo di ;max maxy y yé ùÎ -ê úë û . Il rapporto tra i periodi viene ridotto ai minimi 
termini oppure, se il risultato è un numero irrazionale, viene razionalizzato alla 
minima frazione. 
 0z
z
T n
T d
y q
p
== =  
Affinché la sonda sia giacente sul piano eclittico nel momento in cui si trova nella 
posizione dell’istante iniziale, l’angolo percorso dalla proiezione del vettore 
posizione nel tempo di un’oscillazione completa in elevazione (multiplo di 02 zq = ), 
dovrà essere uguale ad un multiplo intero di 2p  (rotazioni complete attorno all’asse 
z), tale da avere: 
 ( ) ( )02 2zd nq p= =  
 
Il periodo sarà uguale al tempo necessario affinché la proiezione del vettore 
posizione spazzi d  volte l’angolo 02 zq = , dove d  è il denominatore ed n  il 
numeratore della razionalizzazione ottenuta precedentemente  
Si avrà che il periodo dell’orbita sarà definito dalla relazione seguente: 
 02 z zT d nTqw
== =  
 
4.3 Osservazione dell’area polare del Sole 
Prendendo in considerazione la strumentazione con cui potrebbe essere 
equipaggiata la Vela Elettrica (ispirata all’impiantistica della missione POLARIS 
[18]) il calcolo dell’area di vista della superficie solare, da una distanza prossima o 
di poco maggiore rispetto alla distanza della Terra, si riduce ad un problema di 
orizzonte dato che l’angolo di FOV degli strumenti è maggiore del diametro 
angolare del Sole (come mostrato in tabella 2.1). 
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Per visualizzare al meglio l’area polare della superficie solare, come definita nel 
paragrafo 2.3 (compresa ad una latitudine maggiore di 75 25 rad12  p = ), 
bisogna includerla totalmente all’interno dell’area di vista. 
Fattore da tenere in considerazione è l’inclinazione di 7.25 29 720  radc p = =  
del piano eclittico rispetto al piano equatoriale solare, che potrebbe nascondere o 
esporre alla vista della sonda parte dell’area polare del Sole. 
Considerando l’inclinazione del piano eclittico, indicata con c , nel caso più 
sfavorevole e un margine di sicurezza di 5 36  radp =  di latitudine, il piano 
contenente l’orizzonte di vista e il piano contenete l’Eclittica deve avere 
un’inclinazione di un angolo, indicato con  , pari a: 
 7
18
pe p c= - +  
Da questo angolo si può ricavare l’angolo di elevazione minimo tale da avere l’area 
polare all’interno dell’area di vista, con la suddetta la tolleranza di sicurezza. 
Richiamando l’equazione del paragrafo 2.3 e generalizzandola al variare della 
distanza radiale, si ottiene: 
( )
1 1
2
1
sin s
2 2 2
in
1 tan
R R
r
p p pb f r y
- -= -
æ ö÷çæ ö ÷ç÷ç ÷ç÷ç ÷= ç÷ ÷ç ÷ ç ÷ç ÷ çè ø ÷+ ÷ç
-
ø
= -
è
   
Considerando il caso limite, in cui l’angolo di inclinazione tra l’Eclittica e il piano 
dell’orizzonte di vista sia e , si può calcolare l’angolo di elevazione minimo per 
visualizzare interamente un polo 
 ( )
1
min_vis
2
min
1
sin
1 ta2 n
Ry e
y
p
r
-
æ ö÷ç= + ÷ç ÷ç- ÷ç ÷ç ÷+ç ÷çè ø
  
Dall’integrazione possono essere filtrate quelle orbite che raggiungono 
un’elevazione tale che l’intervallo di oscillazione abbia max min_visy y³ . In aggiunta 
verrà calcolato il tempo di osservazione polare per il quale la sonda permane al di 
sopra di un angolo di elevazione pari a min_visy , fissando come parametro di scelta 
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per l’orbita di missione che il tempo di osservazione sia maggiore di un opportuno 
tempo minimo. 
In particolare verrà calcolata la percentuale di permanenza della sonda, al di sopra 
dell’angolo min_visy  rispetto al tempo necessario alla proiezione del vettore 
posizione per spazzare un angolo di 2p . 
Partendo dal tempo necessario affinché la sonda compia una semi-oscillazione in 
direzione verticale 
 0 0
2
z z
zt Ty
q q
w p
= == =  
si può calcolare il numero di picchi per singola rivoluzione della sonda 
 
0
2z
z
T
f
ty y
p
q =
= =  
Si calcola ora, l’intervallo di vista dell’area polare relativo ad un singolo picco, 
indicandolo con vistat ; successivamente moltiplicando per il numero di picchi per 
rivoluzione, si ottiene il tempo di osservazione dell’area polare per rivoluzione, 
indicandolo con _v rivt : 
 _v riv vistat t fy=  
_v rivt  è il tempo totale di osservazione dell’area di un polo solare rispetto ad una 
rivoluzione completa della Vela attorno all’asse z. Passo successivo è il calcolo 
della frazione percentuale di tempo utile per l’osservazione polare rispetto al 
periodo di rivoluzione della sonda, indicato con %t . 
 _% 100 %v riv
z
t
t
T
é ùæ ö÷çê ú÷ç= ⋅÷ê úç ÷÷çè øê úë û
 
Dai dati del programma della missione POLARIS, si prevede che la sonda si trovi 
ad una latitudine maggiore di 60°( 3  radp ) per un tempo pari al 29% del periodo 
tempo di rivoluzione, cioè circa il 15% di ogni rivoluzione passato con latitudine 
maggiore di 60° ( 3  radp ), rispetto ad ogni polo. In base a questo dato si fissa 
come requisito di missione che la Vela Elettrica passi circa il 40 % del tempo di 
ogni rivoluzione al di sopra dell’elevazione minima per inquadrare completamente 
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l’area polare, cioè 
%
40%t @ . Questo dato è stato preso aumentando del 10% il 
valore della missione POLARIS, poiché si cerca di compensare il fatto che la linea 
di vista abbia un’inclinazione rispetto all’orizzonte locale della superficie solare, 
maggiore rispetto a quella prevista per la missione POLARIS (che ha un orbita 
quasi polare). Il maggior tempo di osservazione dell’area polare sopperirà alla 
minore qualità dei dati. 
4.4  Congiunzione Terra-Sole-Sonda 
Dalla descrizione della congiunzione Terra-Sole-Sonda del paragrafo 2.1 è stato 
definito come parametro di riferimento l’angolo SEP (definizione simile 
all’elongazione dei pianeti). Poiché la mutua visibilità tra Terra-Sonda dipende 
dalla capacità di comunicazione tra i due, bisogna definire un angolo minimo che 
garantisca la mutua visibilità tra Terra e Sonda. Nella trattazione di Morabito [13] 
sono stati analizzati i dati rilevati durante la frapposizione del Sole tra la sonda 
Cassini e la Terra, con particolare attenzione ai valori del rapporto Potenza-Rumore 
del segnale (Signal-to-Noise Ratio, indicato comunemente con SNR). 
Le prove di comunicazione sono state effettuate per due frequenze tipiche per 
comunicazione spaziali, X-band (8.5 GHz) e Ka-band (32 GHz), mentre la 
congiungente Terra-Sonda attraversava gli strati bassi della corona solare. 
 
 X- Band Ka- Band 
SEP SNR SNR 
(deg) m  s-  s+  Medio (dB-Hz) m s- s+  Medio (dB-Hz) 
3.1 27.3 -1.0 +0.8 34.7 38.9 -2.6 +1.6 51.0 
2.4    33.8 42.4 -0.3 +0.3 49.8 
1.8    30.5 17.3 -1.3 +1.0  
1.1 24.4 -8.9 +2.7 24.8 38.8 -3.8 +2.0 40.3 
0.6 19.5 -7.5 +2.6 14.9 a 28.5 35.8 -9.0 +2.7 29.8 a 34.6
0.6 20.4 -9.2 +2.7 25.9 35.6 -7.4 +2.6 40.0 
1.1 24.5 -12 +2.9 30.5 39.7 -1.9 +1.3 47.9 
1.8 23.4 -2.6 +1.6 33.9 38.1 -0.8 +0.7 50.8 
2.4 26.3 -0.2 +0.2 34.9 39.5 -1.7 +1.2 51.9 
3.1 26 -1.0 +08 35.3 40.1 -0.4 +0.3 52.7 
23.8 31.4 -0.2 +0.2 35.2 41.5 -0.1 +0.1 51.5 
Tabella 4-1 - Riassunto del calcolo dei rapporti di Guadagno-Rumore 
67 
 
Nella tabella precedente sono riassunti i risultati elaborati per il SNR e il valore 
medio del segnale di riferimento per la tracciatura della posizione (valutato su un 
intervallo di 100 secondi per una larghezza di banda di 1 Hz), mentre nell’ultima 
riga è riportato il risultato per la posizione con angolo SEP molto elevato come dato 
di riferimento. 
Come estrapolato da Morabito nel suo elaborato in riferimento ai dati, il valore 
limite per l’angolo SEP è di 1.25  (pari a 0,0218 rad) per la frequenza X-band 
mentre si riduce a 0.6  (pari a 0,0105 rad) per la frequenza Ka-band. 
 
 
Figure 4.7 - Rappresentazione angolo SEP nel caso piano 
 
Dalla misurazione dell’angolo SEP minimo per avere visibilità tra Terra e Sonda è 
possibile calcolare il raggio apparente del Sole R. In misura cautelativa e per 
assicurare una buona visibilità della sonda viene fissato il valore minimo di questo 
angolo (ܵܧ ୫ܲ୧୬) a 1.5° (π/38 rad), cioè si aumenta il maggiore tra i due risultati 
ottenuti da Morabito del 20%, ottenendo tan( ) 3917000 kmR r SEPÅ= @  pari a 
circa 5,6 raggi solari. 
Questo valore conferma le ipotesi di forte interferenza degli strati bassi della corona 
solare sulle comunicazioni Terra-Sonda e quindi sulla visibilità fatte nel paragrafo 
2.1. 
Nel corso del lavoro di tesi l’angolo SEP è stato calcolato durante il moto e 
convertito in un coefficiente discreto, di valore 1 nel caso di SEP maggiore di 
minSEP  oppure 0 nel caso opposto. Per cui si può dedurre che se SEP assume valore 
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0 la Vela Elettrica sperimenta una condizione di black-out, mentre nel caso assuma 
valore 1 la Vela Elettrica è perfettamente è perfettamente in grado di comunicare 
con la Terra. 
Le equazioni utilizzate per il calcolo dell’angolo di SEP nel moto 3D della sonda  
tengono conto anche dell’elevazione rispetto al piano eclittico. 
 
Figure 4.8 - Rappresentazione angolo SEP moto 3D 
 
L’angolo SEP si ricava dalla soluzione del sistema di equazioni seguente: 
 
( )
( )
2 2 2
2 2 2
2 2 2
2 cos          
                              
2 cos
p
p Terra vele
r d r r d SEP
d d z
d r rr r q q
Å Å
Å Å
ìï = + -ïïï = +íïïï = + - -ïïî
 
dove r  e rÅ  sono la distanza della Vela Elettrica e della Terra, d  e pd  sono 
rispettivamente la distanza tra Terra e Vela Elettrica e la sua proiezione sul piano 
eclittico, r  e z  sono la coordinata radiale e di elevazione della Vela, infine Terraq  e 
velaq  sono rispettivamente le coordinate azimutali della Terra e della Vela, misurate 
a partire da una stessa direzione di riferimento. 
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La direzione di riferimento è stata considerata la direzione della congiungente Sole-
Terra nell’istante prima dell’immissione in orbita oscillante della Vela, quando 
anche la congiungente Sole-Vela si trova sovrapposta a quella Sole-Terra  
4.5 Passaggi in prossimità della Terra durante il moto 
Fissate le condizioni iniziali nel paragrafo 4.1, si considera la sonda all’istante 
iniziale sul piano eclittico. Nel lavoro di tesi, per il calcolo dell’angolo SEP, è stato 
considerato che all’istante iniziale la Vela Elettrica e la Terra abbiano la stessa 
coordinata azimutale, questo per garantire migliore osservabilità e controllo dalle 
stazioni a Terra. 
Le condizioni iniziali e la periodicità delle orbite oscillanti indicano che la Vela 
Elettrica si troverà ad effettuare passaggi periodici prossimi alla Terra, più o meno 
ravvicinati in funzione della distanza radiale dell’orbita dal Sole. Nel lavoro di Tesi 
si intende passaggio prossimo alla Terra la situazione in cui la Vela Elettrica si trovi 
a elevazione nulla e abbia la stessa coordinata azimutale della Terra, senza tener 
conto della dimensione del campo gravitazionale terrestre. 
Nel seguito verrà calcolato il tempo tra due passaggi successivi in prossimità della 
Terra e la frequenza dei passaggi. 
Si consideri la configurazione nell’istante iniziale in cui la Vela Elettrica è sul piano 
eclittico e allineata sulla congiungente Sole-Terra come riferimento per descrivere 
i passaggi in prossimità. Immessa sulla traiettoria dell’orbita oscillante, la Vela 
Elettrica compie una mezza oscillazione in direzione z (come calcolato nel 
paragrafo 4.2) in un tempo pari a:  
0zty
q
w
==  
Nello stesso intervallo di tempo la congiungente Sole-Terra spazza sul piano 
eclittico un angolo pari a: 
 tyq wÅ Å= ⋅  
dove qÅ  è l’angolo spazzato dalla Terra e wÅ  è la velocità angolare. 
Dividendo membro a membro le due relazioni si ottiene una correlazione tra le 
velocità angolare della Terra e della Vela Elettrica: 
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Å Å
= =   
dove n  e d  rappresentano la razionalizzazione del rapporto tra velocità angolari. 
Risolvendo l’equazione precedente, si ottiene che il passaggio della Vela in 
prossimità della Terra si avrà quando: 
 0zd nq q= Å=  
Si fa notare che ovviamente in queste considerazioni non è scontato che il passaggio 
avvenga nella posizione iniziale da cui partono Terra e Vela. 
Il tempo per il passaggio in prossimità sarà: 
 0zinc dt qw
==  
In base a questo risultato si può calcolare la frequenza di passaggi prossimi alla 
Terra per ogni anno terrestre oppure su un periodo completo dell’orbita oscillante. 
Si ricava: 
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Nel lavoro di tesi viene calcolata la frequenza di passaggi per ogni anno terrestre in 
previsione di approntare una missione per il rientro di campioni sulla Terra, per 
ottimizzare la trasmissione dei dati raccolti durante la missione o per favorire una 
strategia di “de-orbiting”; in generale sono state scartate le combinazioni di ca  e w  
che generano un valore di _T incf Å  minore di 0.01, corrispondenti cioè a casi in cui il 
primo nuovo incontro fra sonda e Terra avviene non prima di 100 anni dall’inizio 
della missione. 
Nello scenario del rientro di campioni sulla Terra si può immaginare di immettere 
una capsula o l’intera sonda su un’orbita di rientro, nel momento in cui la Vela 
Elettrica si trova nel punto più vicino alla Terra. Inoltre, la presenza di una strategia 
di “de-orbiting”, ovviamente favorita da un passaggio vicino alla Terra, costituisce 
un valore aggiunto alla missione. 
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Passaggi periodici a distanze ravvicinate alla Terra possono essere utilizzati per 
ottimizzare la strategia di trasmissione dei dati e correzioni della traiettoria 
dell’orbita. D’altro canto però, bisogna tener presente che i passaggi non devono 
essere eccessivamente troppo frequenti, altrimenti c’è il rischio che il satellite venga 
catturato dalla gravità terrestre prima della fine della missione. Questo rischio è 
presente solo per missioni con valori di ρ pari a 1 au. 
4.6 Creazione del modello MATLAB® 
 
Figure 4.9 - Struttura logica del percorso di calcolo utilizzato nella struttura MATLAB®. 
In blu gli input per lo studio, in rosso gli output ottenuti e in giallo i filtri sugli output per 
affinare l'analisi 
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Come descritto in figura 4.9 l’analisi delle orbite oscillanti è stata effettuata con 
l’ausilio di un propagatore orbitale, il quale genera le traiettorie a restrizione 
cilindrica differenti in funzione dei diversi input da scansionare. 
Dallo studio del modello matematico relativo alla famiglia di orbite da esaminare, 
sono stati imposti degli intervalli di variazione per l’accelerazione caratteristica e 
per la velocità angolare e ogni coppia di combinazioni di questi due parametri 
genera una differente orbita. 
Il secondo input da inserire nel propagatore è la distanza radiale del cilindro su cui 
giace l’orbita oscillante. Nel lavoro di tesi sono state analizzate quattro differenti 
distanze radiali, generando quattro campi di analisi. 
Il terzo input come specificato nel paragrafo iniziale è costituito dalle condizioni 
iniziali in termini di posizione e velocità della sonda. 
Il modello MATLAB® utilizzato si sviluppa in tre passaggi fondamentali: 
- PROPAGATORE I: il primo passaggio è stato eseguito per ognuno dei quattro 
valori selezionati della distanza radiale. Fissata la distanza radiale per ogni 
coppia di combinazioni di 
c
a  e w  è stata effettuata un’integrazione 
dell’equazione differenziale dell’elevazione con le condizioni iniziali 
precedentemente definite (paragrafo 4.1) e si è ricavata la traiettoria della Vela. 
In questo passaggio l’elaborazione del vettore elevazione ha permesso di 
calcolare i parametri caratteristici delle orbite: periodo, numero di passaggi in 
prossimità della Terra, tempo di osservazione dei poli e angolo SEP. Questi 
parametri definiscono le prestazioni di missione di ogni orbita analizzata. In 
questo primo passaggio la tolleranza sull’errore di calcolo dell’integrazione è 
stata fissata a 101 10-´ . 
- PROPAGATORE II: il secondo passaggio è stato eseguito per diminuire la 
tolleranza sull’errore di calcolo dell’integrazione a 121 10-´ . Dato l’elevato 
numero di combinazioni di orbite analizzate è stato necessario ridurre 
l’intervallo di studio delle combinazioni di 
c
a  e w  usando determinati indici di 
prestazione relativi a diversi scenari di missione. Perciò fra gli output ricavati 
dal Propagatore I solo i più promettenti sono stati utilizzati come input del 
Propagatore II e nuovamente integrati con maggiore precisione. Il primo indice 
73 
 
di prestazione considerato è il numero di passaggi in prossimità della Terra. 
Sono state considerate solo le combinazioni di 
c
a  e w  che generano come 
output del Propagatore I un’orbita con una frequenza di passaggi per ogni anno 
terrestre non inferiore a 0.01 (paragrafo 4.5). La scelta di questo indice equivale 
a imporre che il rientro dei campioni o il dismissione della sonda avvenga entro 
i primi cento anni di missione. Il secondo indice di prestazione considerato è 
l’intervallo di osservazione dei poli solari. Le combinazioni di 
c
a  e w , che 
generano come output del Propagatore I orbite con un tempo di osservazione 
dei poli compreso in un intorno del 40% (nel paragrafo successivo è stata 
spiegata e giustificata nel dettaglio la scelta) del tempo di una singola 
rivoluzione della Vela Elettrica (paragrafo 4.3), sono state utilizzate come input 
del Propagatore II. I due indici di prestazione fanno riferimento a missioni con 
un diverso obiettivo primario: RIENTRO dei campioni sulla Terra o semplice 
OSSERVAZIONE dei poli solari. Per i due scenari di missione vengono 
ricalcolati i parametri caratteristici delle orbite analizzate con una precisione 
maggiore rispetto al primo passaggio. 
- PROPAGATORE III: l’ultimo passaggio del modello prevede di confrontare 
gli output ottenuti dal Propagatore II per i due diversi scenari, selezionando 
un’orbita di missione generata da una combinazione di 
c
a  e w  in linea con il 
livello tecnologico attuale. Dell’orbita di missione selezionata viene affinata 
ulteriormente l’integrazione (diminuire il passo di integrazione) e calcolati gli 
indici di prestazione di missione: periodo, requisiti propulsivi rispetto ad 
un’orbita non-kepleriana statica, numero di passaggi in prossimità della Terra, 
andamento della distanza Terra-Vela, tempo di osservazione dei poli, angolo 
minimo SEP e andamento della mutua visibilità durante la traiettoria e tempo di 
black-out.  
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4.7 Imposizione dei vincoli e selezione dell’orbita di missione 
In questo paragrafo sono esaminati i tre passaggi descritti nel precedente e sono 
riportati i risultati ottenuti. 
Nel primo passaggio (Propagatore I) del modello MATLAB®, l’alta tolleranza 
sull’errore permette una notevole velocità di calcolo e dunque di esaminare tutte le 
combinazioni di 
c
a  e w  all’interno dell’intervallo di studio (paragrafo 4.2) per le 
quattro distanze radiali. Questo ha permesso di definire gli andamenti qualitativi di 
alcune caratteristiche delle orbite oscillanti in funzione della combinazione di 
c
a  e 
w  scelti, mostrati qui di seguito. 
La prima caratteristica delle traiettorie, ottenibile dagli output del Propagatore I, è 
l’angolo di elevazione massimo raggiungibile dalla Vela Elettrica al variare 
dell’accelerazione caratteristica. Di seguito vengono riportati i grafici per le 4 
distanze radiali. 
 
(a) 
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Dai grafici si evince che l’aumento dell’elevazione per valori crescenti 
dell’accelerazione caratteristica è legato alla velocità angolare. Per valori più elevati 
della velocità angolare, l’accelerazione della Vela potrà essere sfruttata in maniera 
tale da compensare maggiormente la componente verticale dell’accelerazione 
gravitazionale, permettendo un aumento più rapido dell’elevazione massima 
all’aumentare del modulo dell’accelerazione propulsiva. Diminuendo la velocità 
angolare, l’accelerazione della Vela Elettrica dovrà essere orientata in maniera tale 
da compensare una componente radiale della gravità bilanciata in misura minore 
dall’accelerazione centrifuga, con un conseguente aumento più graduale 
dell’elevazione massima all’aumentare del modulo dell’accelerazione della Vela. 
In base all’elevazione massima che si intende raggiungere, è stato calcolato il 
guadagno percentuale dell’accelerazione rispetto ad un’orbita non kepleriana 
Figure 4.10 - Andamento angolo di elevazione massimo al variare 
dell'accelerazione caratteristica normalizzata. Sono riportati i risultati per 
0.9;  1;  1.1;  1.2 aur é ù= ê úë û  rispettivamente nei grafici (a), (b), (c) e (d). 
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traslata posizionata all’elevazione massima dell’orbita oscillante. Si riportano i 
risultati relativi alle 4 distanze radiali. 
 
 
Figure 4.11 - Riduzione percentuale dell’accelerazione caratteristica rispetto ad un’orbita 
traslata stazionaria alla stessa elevazione con 0.9 aur = . 
 
 
 
Figure 4.12 - Riduzione percentuale dell’accelerazione caratteristica rispetto ad un’orbita 
traslata stazionaria alla stessa elevazione con 1 aur = . 
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Figure 4.13 - Riduzione percentuale dell’accelerazione caratteristica rispetto ad un’orbita 
traslata stazionaria alla stessa elevazione con 1.1 aur = . 
 
 
Figure 4.14 - Riduzione percentuale dell’accelerazione caratteristica rispetto ad un’orbita 
traslata stazionaria alla stessa elevazione con 1.2 aur = . 
 
Successivamente è stato ristretto il campo di studio delle combinazioni di 
c
a  e w  
in riferimento al tempo tra due passaggi in prossimità alla Terra e al tempo di 
osservazione dell’area polare solare, per ottenere gli input per il Propagatore II. 
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Da qui in avanti i due indici di prestazioni utilizzati per restringere il campo di 
analisi sono stati portati avanti come due scenari di missione completamente 
diversi. Nel seguito è discusso per primo lo scenario di rientro e successivamente 
quello di osservazione. 
Dai risultati del Propagatore I sono state trascurate le combinazioni di ca  e w , che 
generano orbite con passaggi inferiori ai 100 anni, in quanto meno valide per una 
missione di rientro o di osservazione che prevedono una strategia di “de-orbiting”. 
Le combinazioni di ca  e w  che invece sono risultate più efficaci secondo questo 
indice di prestazione, sono state integrate come input del Propagatore II. 
Dai risultati del Propagatore II sono stati ricalcolati con maggiore precisione i 
parametri di prestazione di missione per le orbite generate. Tenendo presente che la 
vita media di una missione planetocentrica è pari a 25-30 anni, realisticamente la 
vita media di una missione in un ambiente ostile come è quello esterno alla 
magnetosfera terrestre, si può ragionevolmente considerare inferiore ai 20 anni. 
Perciò cautamente è stato fissato l’estremo superiore dell’intervallo di tempo tra 
due passaggi della Vela in prossimità della Terra a 18 anni (minore di 20), che 
corrisponde ad una frequenza di passaggi per ogni anno terrestre _ 0.055T incf Å = . 
Come estremo inferiore è stato fissato il valore di 15 anni, che corrisponde ad una 
frequenza di passaggi per ogni anno terrestre _ 0.065T incf Å = . Questo valore è stato 
fissato per evitare passaggi troppo frequenti e quindi la possibilità di una cattura 
precoce nel campo gravitazionale terrestre. 
Un’eventuale cattura precoce implicherebbe infatti una manovra correttiva per 
sfuggire al rientro in atmosfera, che complicherebbe la legge di controllo e la 
dinamica della missione. In questa fase del lavoro è stato trascurato il campo di 
attrazione gravitazionale terrestre, imponendo che un incontro avvenga soltanto 
quando satellite e Terra occupano la stessa posizione angolare (come specificato 
nel paragrafo 4.5), poiché per un’eventuale missione di rientro, si vuole essere 
completamente sicuri che la Vela Elettrica passi in prossimità della Terra. Per la 
distanza radiale di 1 au nessuna combinazione di ca  e w  genera orbite all’interno 
dell’intervallo fissato per il tempo di passaggio, per cui è stato considerato 
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l’intervallo immediatamente inferiore, pari a 8-10 anni. Per i risultati del 
Propagatore II che rientrano nell’intervallo di prestazione per una missione di 
rientro  
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sono stati calcolati gli indici di prestazioni di missione: periodo orbitale (T), tempo 
percentuale di osservazione del polo ( %t ), frequenza di passaggi prossimi alla terra 
( _T incf Å )e numero di black-out su un periodo di 18 anni. I risultati ottenuti sono 
riportati in APPENDICE A. 
Il secondo scenario di missione portato avanti con il Propagatore II consiste in un 
ipotetica missione di osservazione dei poli solari, per cui l’indice di prestazione a 
cui si fa riferimento è il tempo di osservazione delle regioni polari. Come primo 
passo dai risultati del Propagatore I sono stati presi considerati i valori del tempo di 
osservazione del polo. Di seguito vengono riportati i grafici del tempo percentuale 
di osservazione del polo solare al variare dell’accelerazione caratteristica. 
 
Figure 4.15 - Tempo di osservazione percentuale per orbite oscillanti 0.9r = . Tra le 
rette in rosso il requisito imposto alle orbite del Propagatore II 
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Figure 4.16 - Tempo di osservazione percentuale per orbite oscillanti 1r =  . Tra le rette 
in rosso il requisito imposto alle orbite del Propagatore II 
 
 
Figure 4.17 - Tempo di osservazione percentuale per orbite oscillanti 1.1r = . Tra le 
rette in rosso il requisito imposto alle orbite del Propagatore II 
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Figure 4.18 - Tempo di osservazione percentuale per orbite oscillanti 1.2r = . Tra le 
rette in rosso il requisito imposto alle orbite del Propagatore II 
 
Dai grafici rappresentati si può notare che l’andamento crescente del tempo di 
osservazione è simile a quello descritto per l’andamento dell’elevazione massima. 
Come indice di prestazione dei risultati del Propagatore I si è fissato come valore 
medio dell’intervallo di tempo di osservazione 
%
40%t =  come  risultato delle 
assunzioni fatte nel paragrafo 4.3, poiché valori più bassi del tempo di osservazione 
sarebbero stati poco rilevati ai fini dello scenario di missione analizzato. In aggiunta 
questo valore si è verificato essere prossimo al limite massimo per le orbite ad una 
distanza radiale dal Sole di 1,2 au. 
La larghezza dell’intervallo del tempo di osservazione dei poli solari è stato fissato 
tra [39,5;  40,25] . Poiché per percentuali più alte la fluttuazione sui risultati diventa 
piuttosto elevata, un intervallo più largo ha una probabilità maggiore di contenere 
dati errati; d’altro canto un intervallo più ristretto non avrebbe contenuto un numero 
sufficiente di orbite da poter analizzare, generate dal Propagatore I. 
Con le assunzioni appena descritte, le combinazioni di 
c
a  e w  del Propagatore I 
che generano orbite entro l’indice di prestazione riferito al tempo percentuale di 
83 
 
osservazione con
%
39,5 40,25t< < , sono state integrate nuovamente come input 
del Propagatore II. Per le orbite generate dai risultati del Propagatore II cosi 
ottenuti, sono stati calcolati gli indici di prestazioni di missione: periodo orbitale 
(T), tempo percentuale di osservazione del polo (
%
t ), frequenza di passaggi 
prossimi alla terra ( _T incf Å )e numero di black-out su un periodo di 18 anni. I risultati 
sono riportati in APPENDICE A. 
Come spiegato nella descrizione del modello MATLAB®, il parametro 
predominante sulla selezione dell’orbita di missione è la possibilità di poter 
generare un’accelerazione propulsiva compatibile con lo stato dell'arte ipotizzabile 
attualmente o in un futuro prossimo per la Vela Elettrica. 
Considerando la missione POLARIS con un carico utile di circa 100 kg (Tabella 
2.1) e la struttura limite di una Vela Elettrica costituita da massimo 100 cavi di 20 
km di lunghezza indicata nella trattazione sul bilancio di massa (Electric Solar 
Wind Sail Mass Budget Model [5]), si può ricavare un’accelerazione caratteristica 
massima nell’intervallo 21.5 2 mm/s- , che adimensionalizzata rispetto 
all’accelerazione gravitazionale del Sole ad 1 au , equivale a 0.25 0.33- . 
Nella scelta dell’orbita di missione si è cercato di restare prossimi al limite inferiore 
dell’intervallo dell’accelerazione propulsiva precedentemente indicato. In base a 
questo intervallo di accelerazione propulsiva possono essere escluse dai risultati 
ottenuti (appendice A) le orbite dello scenario di rientro che hanno una distanza 
radiale dal Sole di 0,9 au, 1 au e 1,1 au. Discorso analogo può essere fatto per le 
orbite dello scenario di osservazione, escludendo in base al requisito propulsivo, 
quelle orbite che si trovano ad una distanza radiale dal Sole di 0,9 au e 1 au. 
Un’ulteriore considerazione per lo scenario di osservazione è che le orbite ad una 
distanza radiale di 1,2 au rispetto quelle ad una distanza radiale di 1,1 au, offrono 
una ulteriore riduzione del requisito propulsivo in media dell’8%. Per cui per 
entrambi gli scenari di missione saranno considerate orbite ad una distanza radiale 
di 1,2 au. 
Dopo questa prima scrematura sono state fatte delle considerazioni in comune sui 
risultati, cioè sono state considerate orbite per ogni scenario che potessero assolvere 
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anche agli obiettivi dello scenario per cui non erano state generate. In pratica si 
suppone che le orbite abbiano un obiettivo di missione primario e si vede quanto 
sono flessibili, ossia quanto facilmente potrebbero svolgere un compito secondario. 
Nell’intervallo di requisito propulsivo compreso tra [0,271;  0,290] le orbite 
generate per lo scenario di rientro hanno scarse capacità di osservazione dei poli, a 
parità di accelerazione propulsiva, delle orbite generate per lo scenario di 
osservazione. Al contrario per lo scenario di osservazione scegliere 
un’accelerazione propulsiva maggiore di 0,290 non offre nessun guadagno rilevante 
in termini di tempo di osservazione dei poli. Inoltre si ottengono orbite con un 
periodo orbitale molto più lungo e di conseguenza una frequenza di oscillazione in 
direzione verticale più elevata. 
Da queste considerazioni è stata selezionata un orbita per lo scenario di 
osservazione, le cui caratteristiche principali sono riassunte di seguito 
 
ρ [au] 
ca   
ω T 
[*π TU] %t %
é ùê úë û  T _incf  1/Té ùê úë û⊕ ⊕  Black-Out [1/18anni] 
1.2 0.276 0.660 6.061 39,734 0.013 1 
Tabella 4-2 - Caratteristiche orbita per missione di osservazione 
 
È stata selezionata anche un orbita per lo scenario di rientro, le cui caratteristiche 
principali sono riassunte di seguito 
 
ρ [au] 
ca   
ω T 
[*π TU] %t %
é ùê úë û  T _incf  1/Té ùê úë û⊕ ⊕  Black-Out [1/18anni] 
1.2 0.295 0.625 38.400 40.612 0.065 0 
Tabella 4-3 - Caratteristiche orbita per missione di rientro 
 
Le orbite selezionate hanno dei requisiti propulsivi molto simili, per cui entrambe 
potrebbero essere fisicamente realizzabili. Per la successiva analisi però è stata 
selezionata l’orbita dello scenario di osservazione. Le motivazioni della scelta sono 
il diverso periodo orbitale e la differente flessibilità. Un periodo più basso è 
associato a orbite con oscillazioni verticali meno frequenti, per cui per essere 
generate necessitano di una legge di controllo più semplice con riduzione dei 
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relativi problemi di attuazione per una Vela Elettrica. Infatti, oscillazioni verticali 
più veloci sono associate a cambiamenti molto rapidi dell'assetto della Vela, con 
ovvie complicazioni dal punto di vista delle tecniche di controllo e variazione 
dell’assetto. 
Inoltre si dimostrerà in seguito che l’orbita selezionata per lo scenario di 
osservazione, prevede dei passaggi in prossimità alla Terra, per cui con opportune 
variazioni della traiettoria nel punto di minima distanza Terra-Vela oppure tramite 
un modulo eiettabile, si può assolvere anche alla missione di rientro. L'orbita di 
Tab. 4.2, quindi, mostra una notevole versatilità e potrebbe ottenere anche come 
obiettivo secondario un rientro di campioni. Invece l'orbita di Tab. 4.3, ed in 
generale le altre orbite selezionate per uno scenario di rientro di campioni, non 
presentano tale versatilità, dato che hanno tempi di osservazione dei poli brevi, 
requisiti propulsivi molto stringenti e/o problematiche relative a cambiamenti molto 
rapidi dell’assetto della Vela. 
Per quanto riguarda il black-out previsto dai risultati del Propagatore II, si 
dimostrerà che non è così stringente in termini di durata; ed in base ai requisiti di 
mutua visibilità indicati nel [13] utilizzando una frequenza differente può essere 
comunque garantita un mutua visibilità con la Terra. 
Questa combinazione di ca  e w  diventerà l’input del Propagatore III, il quale 
attraverso un’ulteriore raffinazione del modello, estrarrà le prestazioni di missione 
dell’orbita, descritte nel paragrafo precedente.  
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4.8 Ottimizzazione dei parametri di missione per l’orbita 
selezionata 
Il Propagatore III ha le stesse caratteristiche e funzionalità dei precedenti, ma è stato 
ridotto il passo di integrazione per ottenere una funzione dell’elevazione più 
continua nel tempo e sono stati calcolati dei valori utili per un’eventuale missione. 
Di seguito se ne riportano i risultati. 
 
 
 
 
Figure 4.19 - Orbita oscillante di missione in sistema eliocentrico 
 
 
 
I risultati riportati del Propagatore III confermano i valori per il periodo orbitale e 
il tempo di osservazione percentuale dell’area polare (con le assunzioni del par. 4.3) 
come indicato nella tabella seguente. 
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ρ [au] 1.2 ca  0.276 N° di Black-out  su 18 anni 1 
 [rad]y   0.64;  0.64é ù-ê úë û  min( )yc_stata  0.4069 Tempo di Black-out [gg]  13.95 
min
 [rad]y  0.479 max( )yc_stata  0.4688
min
 [rad]SEP  0.0279
ω 0.660 % _  [%]gaina  41.131 lim  [rad]SEP  0.0145
T [*π TU] 6.061 T _incf  1/Té ùê úë û⊕ ⊕  0.01 min(Ka-band) [rad]SEP  0.0105
%
t %é ùê úë û  39.921   Istante primo Black-out [gg] 545.66
Tabella 4-4 - Caratteristiche e prestazioni di missione dell’orbita oscillante selezionata per 
la missione 
Dalla tabella si può evincere che l’accelerazione necessaria a mantenere un’orbita 
traslata generata alla massima elevazione raggiunta dall’orbita oscillante (
max
( )yc_stata ) è superiore circa del 41% rispetto al requisito propulsivo richiesto 
dall’orbita oscillante ( ca ). Si nota inoltre che il valore di ca  è inferiore anche al 
requisito propulsivo necessario a mantenere un’orbita traslata all’estremo inferiore 
dell’elevazione per la osservazione ottimale dei poli (
min
( )yc_stata ). 
 
Tabella 4-5 - Rappresentazione del parametro di mutua visibilità 
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Sopra è stato riportato anche l’andamento il parametro di visibilità secondo le 
specifiche del paragrafo 4.4. Nella figura precedente il parametro di visibilità viene 
rappresentato solo per 6 anni di missione. Per i primi 18 anni di missione si verifica 
la condizione della Vela in posizione opposta al Sole rispetto alla Terra solo nel 
secondo anno (precisamente dopo circa 545 giorni l’immissione in orbita), quindi 
si evita rappresentazioni per intervallo di tempo maggiore. Dai risultati del 
Propagatore III è stato estrapolato il tempo per cui l’angoloSEP  resta inferiore al 
min
SEP , notando che il limite inferiore raggiunto dall’angolo SEP  è comunque 
superiore all’angolo minimo che permette la comunicazione tra Terra e Vela con 
l’ausilio della Ka-Band come frequenza ( min(Ka-band) SEP ). 
È stata calcolata durante il moto la distanza tra la Terra e la Vela Elettrica e messa 
a confronto con le coordinate azimutale e longitudinale, per una migliore 
comprensione della possibilità di un rientro di campioni e per evitare un eccessivo 
avvicinamento che potesse compromettere la missione di Osservazione. 
 
 
Figure 4.20 - Andamento delle principali coordinate della Vela e della Terra 
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Il primo dato che si può evincere da questi grafici, data la differente distanza radiale 
della Terra e della Vela, è che la distanza tra Terra e Vela è sempre maggiore del 
raggio della sfera di influenza terrestre (pari a 924600 km ).Inoltre si può calcolare, 
che dopo ogni periodo orbitale della Vela, la coordinata azimutale della Terra risulta 
sfasata di +0.1903 rad rispetto alla coordinata della Vela. 
Le caratteristiche e le prestazioni di missione fin qui calcolate sono una prima stima 
del comportamento dell’orbita, generata dalla combinazione di accelerazione 
caratteristica e velocità angolare selezionate dal modello di analisi costruito. 
Questo tipo di orbita non-kepleriana oscillante a restrizione cilindrica, può 
assolvere sia ad un’efficace missione di osservazione e rilevamento dati della 
superficie solare in area polare, sia un possibile rientro favorito dal passaggio 
periodico in prossimità della Terra. 
L’orbita, a parte un breve periodo di riduzione delle prestazioni di trasmissione dati, 
non è soggetta a oscuramenti completi da parte del disco del Sole; questo implica 
la possibilità di diventare una sonda di monitoraggio e allerta dell’attività solare per 
le altre missioni spaziali.  
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 ANALISI DI MISSIONE PER L’INSERIMENTO IN 
ORBITA 
In questa sezione del lavoro di tesi è stato eseguito un breve studio sulla strategia 
di trasferimento geocentrico ed eliocentrico per l’inserimento della Vela Elettrica 
sull’orbita precedentemente definita. I criteri di scelta della strategia di 
trasferimento verranno descritti nel seguito, tenendo in considerazione che lo studio 
qui eseguito ha tenuto conto dell’impulso necessario alla manovra e del tempo di 
trasferimento, trascurando le difficoltà di assetto e ciascuna manovra impulsiva. 
Inoltre per le manovre di trasferimento si è preso in considerazione un sistema 
propulsivo di tipo chimico, per cui durante tutta la fase di trasferimento la Vela è 
ripiegata ed è considerata il payload del trasferimento. La Vela Elettrica è dispiegata 
solo al momento dell'immissione in orbita in maniera istantanea. Eventuali 
problematiche relative a un dispiegamento veloce oppure a un impulso finale con 
la Vela Elettrica già dispiegata non saranno oggetto di studio di questo lavoro di 
tesi. 
5.1 Modelli matematici e semplificativi utilizzati 
Si considera l’orbita eliocentrica della Terra perfettamente circolare con distanza 
dal Sole pari ad 1 au ( 81.49597870691 10  km´ ), assunzione giustificata dalla 
ridotta eccentricità dell’orbita.  
Dal momento in cui la Vela Elettrica entra in un sistema gravitazionale eliocentrico, 
tutte le manovre vengono considerate coplanari all’Eclittica. Questa 
semplificazione elimina gli impulsi necessari ai cambi di inclinazione, riducendo la 
quantità di propellente chimico necessario. 
Inoltre nelle manovre di trasferimento sarà usato il metodo delle coniche raccordate 
con l’approssimazione della sfera di influenza per il campo gravitazionale dei vari 
corpi attrattori. 
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5.1.1 Sfera di influenza 
Il concetto di sfera di influenza si basa su una semplificazione del campo 
gravitazionale generato da più corpi attrattori che agisce sulla traiettoria di un corpo 
in moto. In pratica nella fase planetocentrica si considera esclusivamente la gravità 
terrestre, dopo la fase di fuga si considera solo la gravità solare. 
In base alla missione scelta si considera il problema con i corpi attrattori costituiti 
dalla Terra e dal Sole. Si consideri una sonda e si calcoli l’accelerazione dovuta alla 
Terra e al Sole agente sulla sonda, in un sistema di riferimento geocentrico: 
 
g T dS
a a a= +   
 
dove 
T
a  è l’accelerazione della Terra come corpo attrattore principale e 
dS
a  è 
l’accelerazione di disturbo del Sole visto come terzo corpo. 
Si consideri adesso l’accelerazione sulla sonda in un sistema eliocentrico, in cui il 
Sole è il corpo attrattore principale: 
e S dT
a a a= +  
 
In questo caso 
S
a  è l’accelerazione del Sole come corpo attrattore principale e 
dT
a  
è l’accelerazione di disturbo della Terra vista come terzo corpo. 
Considerando la Terra come corpo attrattore principale e il Sole come corpo 
attrattore di disturbo, il campo gravitazionale della Terra si estende fino ad una 
distanza della sonda dalla Terra tale da verificare la seguente relazione: 
 dT dS
T S
a a
a a
=   
In questo punto non è possibile distinguere quale corpo considerare attrattore 
principale e quale di disturbo. Seguendo la trattazione più dettagliata del Mengali 
[16] si può ottenere una formula analitica per il calcolo della distanza della sfera di 
influenza: 
 
2
5
1
1 1 2
2
m
r r
m-
æ ö÷ç ÷ç= ÷ç ÷÷çè ø
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dove 
1
r  è la distanza della sfera di influenza del corpo attrattore considerato 
principale, 
1 2
r -  è la distanza tra i due corpi attrattori ed infine 1m  e 2m  sono 
rispettivamente le masse del corpo attrattore principale e secondario. 
Nel caso del sistema Terra-Sole la sfera di influenza della Terra ha un raggio pari a 
924600 km . Questo valore può essere considerato nello studio della fuga 
dall’attrazione gravitazionale terrestre per l’inserimento in orbita di trasferimento 
eliocentrica. 
5.1.2 Caratteristiche delle coniche 
Utilizzando la semplificazione delle coniche raccordate e della sfera di influenza si 
suppone che il passaggio dal campo di attrazione di un corpo ad un altro avvenga 
in maniera istantanea trascurando i transitori. Una volta soggetto all’attrazione di 
un solo corpo attrattore principale, il moto della sonda avviene secondo le leggi 
Kepleriane. Le formule di base della meccanica kepleriana permettono di calcolare 
le caratteristiche principali delle coniche di trasferimento. Le caratteristiche delle 
coniche usate in seguito sono: energia meccanica specifica e 	, momento angolare 
specifico h, semilato retto p, semiasse maggiore a ed eccentricità e : 
 
2
2
2
2
2
2
2
1     
v
r
h
p
a
h
e
m
m
m
m
e
e e
= -
= ´
=
=-
= +
h r v
 
Per il calcolo dell’anomalia vera si utilizza l’espressione in forma polare del raggio 
vettore, da cui si estrae l’arcocoseno: 
 1 1cos 1
1 cos
p r
r
e e p
- é ùæ ö÷çê ú÷=  = -ç ÷ê úç ÷ç+ è øê úë û
nn   
Con l’utilizzo di queste equazioni è possibile caratterizzare completamente la 
conica di trasferimento. 
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5.2 Vincoli sulla stazione di lancio 
Nell’introduzione del capitolo 4 è stata assunta la superficie cilindrica restrittiva 
delle orbite oscillanti generata da rette perpendicolari al piano eclittico. Quindi il 
piano eclittico è il piano di quota zero e il piano da cui bisogna immettere la sonda 
in orbita oscillante.  
Nella fase di lancio e di stazionamento geocentrico, il piano orbitale avrà 
un’inclinazione diversa da zero rispetto al piano equatoriale terrestre, in base alla 
stazione di lancio scelta. Considerando l’inclinazione dell’asse di rotazione terrestre 
rispetto al piano eclittico (pari a 23,5°) e l’inclinazione dell’orbita di parcheggio, 
questo implica che la scelta della stazione di lancio è cruciale per l’entità 
dell’impulso necessaria alla variazione dell’inclinazione del piano orbitale 
geocentrico. Si può infatti studiare una scelta della stazione e della data di lancio 
che minimizzi o escluda la variazione di inclinazione di tale piano rispetto al piano 
eclittico. In questo lavoro di tesi sarà trattata un prima scelta della stazione di lancio 
più idonea, lasciando ulteriori approfondimenti a trattazioni successive. 
5.2.1 Inclinazione tra piani orbitali e angoli di lancio 
L’inclinazione del piano orbitale geocentrico (indicato con i ) dipende fortemente 
dalla latitudine (indicata con l ) della stazione di lancio e dall’angolo di azimut di 
lancio (indicato con b  ), secondo l’equazione seguente [16]: 
 
 cos cos cos sin sin cos
2 2
i
p pb b l= - +  
 
Semplificando si ottiene la formula per l’inclinazione dell’orbita di parcheggio 
 
cos sin cosi b l=  
 
In base ai valori di latitudine e azimut di lancio si possono ottenere orbite posigrade 
e retrograde. In un sistema di riferimento geocentrico equatoriale, l’Eclittica è 
inclinata di 23,5°, l’orbita posigrada ha un inclinazione compresa nell’intervallo 
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[0, ]
2
p  mentre per l’orbita retrograda l’inclinazione è compresa nell’intervallo [ , ]
2
p p
. Poiché un’orbita di lancio con inclinazione prossima all’Eclittica significa un 
risparmio in termini di propellente e semplicità di immissione in orbita di lavoro, la 
trattazione si limita a orbite di parcheggio posigrade. 
 
 
Figure 5.1 - Rappresentazione di orbite posigrade e retrograde 
 
Per orbite di parcheggio geocentriche posigrade, l’inserimento sull’orbita di 
trasferimento eliocentrica avviene dalla parte opposta del Sole rispetto alla Terra 
sulla congiungente Sole-Terra e continuerà all’esterno dell’orbita di rivoluzione 
della Terra, con distanza radiale dal Sole sempre maggiore, fino al raggiungimento 
dell’orbita bersaglio (vedi figura 5.2). 
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Figure 5.2 - Rappresentazione qualitativa di trasferimento per orbite di parcheggio orarie 
e antiorarie 
Si fa notare che per orbite di trasferimento retrograde la situazione sarebbe opposta. 
Se si considera l’equazione dell’inclinazione dell’orbita di parcheggio, poiché 
[0, ]b pÎ  il sin( )b  sarà positivo ed essendo [0, 2]i Î p  si assume che [0, 2]l Î p
. La discussione appena effettuata permette di inserire dei vincoli sulle stazioni di 
lancio per la scelta della migliore. Di seguito vengono riassunte le restrizioni fissate: 
 
[0, ]
[0, ] 
2
23,5i
b p
pl
ìï Îïïïï Îíïïï ïïïî 
 
Dalla relazione sull’inclinazione dell’orbita di parcheggio ottenibile in funzione 
della latitudine della stazione di lancio, si ottiene che il minimo valore di i  si ha per 
/ 2b p=  ed è pari a mini l= . 
Se si far variare l’azimut di lancio, trascurando le perdite di impulso dovute ad una 
direzione di lancio diversa da / 2b p= , una stazione di lancio con latitudine 
inferiore al valore dell’angolo di inclinazione minima può generare orbite di lancio 
che inseriscono la vela su un piano di lavoro con inclinazione 23,5i =  . Al 
contrario stazioni di lancio con latitudine superiore all’inclinazione dell’Eclittica i  
non possono inserire la sonda su un piano di lancio con inclinazione 23,5i =  ,ma 
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necessiteranno di una manovra di variazione di inclinazione per immettere la sonda 
in un'orbita di parcheggio giacente sull'Eclittica. Tale manovra sarà più dispendiosa 
per cambiamenti di inclinazione più grandi. Da queste considerazioni si fissa 
l’intervallo di latitudine delle stazioni di lancio nell’intervallo min[0;  + ]il Î   dove 
  è un valore piccolo che di seguito si suppone uguale a 5°. 
In base alla posizione geografica ed ai vincoli sugli azimut di lancio delle maggiori 
stazioni di lancio è possibile scegliere una o più stazioni di lancio plausibili. Nella 
Tabella 5.1 sono riportati i dati di diverse stazioni di lancio con una latitudine 
compresa nell’intervallo di [0;  28,5°]l Î . 
Nazione Sito di lancio l   Longitudine b   i   
USA Cape Canaveral/ KSC 28.5° N 81° O 35° a 120° 28.5° a 59° 
USA Regan Test Site 9° N 167° O N/D >9° 
Francia Kourou, Guiana Francese 5.2° N 52.8° O -11 a 90°.  5.2° a 100°.  
Cina Xichang 28.25° N 102° E Nessun limite 28.25° a 90° 
India Sriharikota 13.9° N 80.4° E <140° 13.9° a 90° 
Tabella 5-1 - Posizione geografica delle maggiori stazioni di lancio e relativi dati orbitali 
Nella tabella precedente sono riportati i dati delle principali stazioni di lancio che 
rientrano nei requisiti di latitudine. In base ai dati riportati si può scegliere il sito, 
che permette di immettersi direttamente dal lancio su un piano orbitale che abbia 
un inclinazione di 23.5° nel sistema geocentrico equatoriale. Le possibilità si 
restringono a tre siti di lancio: il Regan Test Site negli USA, il Centre Spatial 
Guyanais nella Guyana Francese e Sriharikota Space Centre in India. Studi più 
dettagliati sul sito di lancio si rinviano a lavori futuri. 
Una volta scelto il sito di lancio, per il calcolo successivo dell’impulso totale 
necessario all’immissione in orbita, viene considerata una quota di parcheggio 
iniziale di 200 km, giustificando la scelta con il fatto che sia la quota raggiungibile 
dalla totalità dei lanciatori (in funzione della massa del payload cambia il 
lanciatore). Questa quota è la quota di partenza per l’orbita di fuga che porta la Vela 
Elettrica all’uscita dalla sfera di influenza della Terra e a immettersi in orbita di 
trasferimento eliocentrica. 
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5.3 Fase eliocentrica di trasferimento 
Cronologicamente la fase di trasferimento eliocentrica è la seconda fase del 
trasferimento verso l’orbita oscillante, ma viene analizzata per prima, poiché 
fornisce le velocità nel sistema eliocentrico all’uscita dalla sfera di influenza della 
Terra e la velocità al raggiungimento dell’orbita bersaglio. 
La velocità all’uscita dalla sfera di influenza della Terra è la velocità all’ingresso 
del trasferimento eliocentrico ed è indicata con 1sv , mentre la velocità al termine 
del trasferimento eliocentrico viene indicata con 2sv . 
Per il trasferimento eliocentrico vengono analizzate tre strategie di trasferimento: 
un trasferimento alla Hohmann, un trasferimento biellittico e un trasferimento 
diretto tramite risoluzione del problema di Lambert. 
È noto che il trasferimento biellittico non offre un guadagno in termini di impulso 
di trasferimento, se non per orbite bersaglio con raggi molto maggiori rispetto 
all’orbita di partenza. La manovra biellittica viene comunque analizzata, poiché 
essa non prevede un rifasamento alla fine del trasferimento, al contrario della 
manovra alla Hohmann, quindi potrebbe offrire un guadagno in termini di tempo di 
trasferimento. 
5.3.1 Trasferimento alla Hohmann 
 
Figure 5.3 - Rappresentazione trasferimento alla Hohmann 
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Sapendo che l’orbita di trasferimento ellittica di Hohmann è l’orbita caratterizzata 
dal minor consumo di propellente [16], si analizzano nel dettaglio le varie fasi. 
L’orbita di partenza ha raggio pari alla distanza della Terra dal Sole( 1 au)rÅ =  
mentre l’orbita bersaglio si trova a una distanza radiale pari a ρ=1.2 au. Si definisce 
il semiasse maggiore dell’ellisse di trasferimento 
 
2t
r
a
rÅ +=  
 
Nella fase eliocentrica il corpo attrattore principale è il Sole, dato che la sonda si 
trova al di fuori della sfera di influenza della Terra. Utilizzando le equazioni della 
meccanica kepleriana, si possono calcolare le velocità al perielio (punto P nella 
figura 5.3) e all’afelio (punto A nella figura 5.3) dell’ellisse di trasferimento 
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1Hs
v  è il valore della velocità all’uscita della sfera di influenza della Terra mentre 
sA
v  è la velocità all’afelio dell’orbita di trasferimento (ma non rappresenta la 
velocità finale del trasfrimento). 
Il tempo necessario ad effettuare la manovra è semplicemente la metà del periodo 
dell’orbita di trasferimento 
 
3
2
tt
H
aT
t p m= = 
 
 
Si ricava 3.625 tu
H
t = . 
Nell’intervallo di tempo appena calcolato la Vela ha spazzato un angolo pari a π, 
nello stesso tempo la Terra ne ha spazzato uno pari a Htq wÅ ÅD =  ottenendo un 
differenza di azimut ∆θ=27,6°. Risulta perciò necessario effettuare un rifasamento 
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tra la Vela e la Terra, poiché gli studi delle orbite oscillanti fin qui fatti sono basati 
su questa assunzione ed inoltre la comunicazione ed il controllo nella fase critica 
dell'immissione in orbita sono in questo modo migliori. 
Per il rifasamento si utilizza un'orbita ellittica tale da azzerare la differenza 
azimutale con la Terra al completamento di un periodo. Inoltre per evitare che la 
sonda intersechi l’orbita della Terra, si stabilisce che il semiasse maggiore 
dell’ellisse di rifasamento debba essere maggiore di ta . Da queste considerazioni il 
periodo dell’ellisse di rifasamento deve essere uguale al tempo necessario alla Terra 
a percorrere la restante parte dell’orbita (una rivoluzione completa esclusa la 
differenza azimutale ∆θ) più un numero intero di rivoluzioni complete. 
Quindi il tempo di rifasamento è definito  
( )2
rif
t nT
p q
w ÅÅ
-D= + 	
	
dove i termini usati hanno tutti ovvia interpretazione mentre n è un numero intero 
maggiore o uguale all’unita, che rappresenta il numero di rivoluzioni complete della 
Terra. Utilizzando il tempo di rifasamento e imponendo che sia uguale al periodo 
dell’ellisse di rifasamento, può essere calcolato il semiasse maggiore dell’orbita di 
rifasamento 
 
1
32
   con 
2
rif
rif rif rif
T
a T tmp
é ùæ öê ú÷ç ÷çê ú= =÷ç ÷ê úç ÷çè øê úë û
   
 
A questo punto il periodo e il semiasse maggiore dell’ellisse di rifasamento dipende 
dal numero di rivoluzioni compiute dalla Terra (numero di anni da trascorrere). 
Ponendo il semiasse maggiore dell’orbita di rifasamento maggiore o uguale al 
semiasse maggiore dell’orbita di trasferimento, si ottiene una disequazione in n 
 
 ( ) ( )3 32 212   2t t
rif t
a a
T nT T n
T
p q p qp pw m m wÅÅ Å Å
é ù-D -Dê ú= + ³ =  ³ -ê úê úë û 
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Per minimizzare il tempo di rifasamento basta assumere un numero di rivoluzioni 
terrestri pari al primo numero intero maggiore della quantità a secondo membro 
della disequazione in n. 
 ( )3 211 int 2 tan
T
p qp m wÅ Å
ì üé ùï ï-Dï ïê úï ï= + -í ýê úï ïê úï ïë ûï ïî þ
 
Dalla risoluzione dell’equazione, si è calcolato che il minor numero di rivoluzioni 
terrestri è 1. Fissato n=1 si ricava  che TU12,08 rift =  e si possono quindi calcolare 
rifa  e rife , rispettivamente semiasse maggiore ed eccentricità dell’ellisse di 
rifasamento. 
Per inserire la Vela sull’orbita di rifasamento è necessario un impulso al termine 
del trasferimento eliocentrico (afelio dell’orbita di trasferimento). Conoscendo rifa  
si calcola la distanza e la velocità al perielio dell’ellisse di rifasamento 
 
2
2
2
p rif
p rif Hs
rif
r
v v
a
r
m m
r
-
-
=
æ ö÷ç ÷ç= - =÷ç ÷ç ÷çè ø
   
L’impulso per immettere la sonda dall’ellisse di trasferimento all’ellisse di 
rifasamento è 
 
rif p rif sA
v v v-D = -  
La conoscenza dei valori delle velocità nei vari punti di manovra è stata usata per il 
calcolo dell’impulso della manovra, i dati sono riassunti a fine capitolo. 
Strategia alternativa all’utilizzo dell’ellisse di rifasamento può essere quella di 
circolarizzare l’orbita alla fine del trasferimento e attendere che la Terra recuperi la 
differenza di azimut, prima dell’inserimento in orbita oscillante.  
In questa strategia bisogna considerare l’impulso per circolarizzare l’orbita di 
trasferimento e il tempo necessario alla Terra per azzerare la differenza di azimut. 
La velocità circolare sull’orbita bersaglio è 
 
 cbv
m
r=
  
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L’impulso per circolarizzare l’orbita di trasferimento sull’orbita circolare bersaglio 
è 
 
2cb s cb
v v vD = -  
 
Il tempo necessario ad azzerare la differenza di azimut una volta circolarizzata 
l’orbita di trasferimento è 
 
3
2
3
2
rif
t
m p q
wr
mw r
Å
Å
æ ö-D ÷ç ÷ç ÷ç ÷÷çè ø= æ ö÷ç ÷ç ÷-ç ÷ç ÷ç ÷è ø


 
 
Si ricava che 
2
18, 45 TU
rif
t = che equivalgono a circa 3anni. 
Da questa analisi si evince che il tempo necessario alla manovra alla Hohmann che 
prevede un successivo rifasamento è uguale a 15.705 TU
Htot
t = . Il tempo del 
trasferimento alla Hohmann più l’attesa del naturale azzeramento della differenza 
azimutale tra Terra e Vela è uguale a 
2
22, 075 TU
Htot
t = . Le due strategie sono 
state confrontate nel seguito con le altre. 
5.3.2 Trasferimento biellittico 
Il trasferimento biellittico prevede l’utilizzo di due differenti ellissi di trasferimento 
attraverso il passaggio per una terza orbita circolare ausiliaria, che abbia un raggio 
maggiore dell’orbita bersaglio, indicato con 
rifB
r . 
Pur con la consapevolezza che il trasferimento biellittico prevede un impulso 
maggiore di un trasferimento alla Hohmann, si analizza questa strategia poiché 
prevede un tempo comparabile al tempo totale per trasferimento alla Hohmann più 
il successivo  tempo di rifasamento. Il trasferimento biellittico è stato studiato in 
maniera tale da poter evitare il rifasamento dopo il trasferimento o l’attesa 
dell’azzeramento della differenza azimutale tra Terra e Vela. 
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È stato considerato 
rifB
r  tale da rendere minimo il tempo di trasferimento sulle due 
ellissi. Anche in questa strategia la scelta della distanza eliocentrica alla quale 
effettuare la seconda manovra, imposta maggiore del raggio dell'orbita bersaglio, 
esclude la possibilità di intersecare l'orbita terrestre durante il trasferimento. 
 
Figure 5.4 - Schema di trasferimento eliocentrico biellittico 
 
Il tempo di trasferimento è uguale al tempo di percorrenza sulla prima ellisse di 
trasferimento più il tempo di percorrenza sulla seconda ellisse di trasferimento. Per 
avere contemporaneamente il rifasamento con la Terra, il tempo di trasferimento è 
stato posto uguale ad un numero intero di rivoluzioni terrestri. In questo modo dopo 
il trasferimento della Vela sulla orbita di bersaglio, la Terra e la Vela hanno la stessa 
coordinata azimutale (quella in cui è iniziato il trasferimento) e differente distanza 
radiale dal Sole. 
Dalle considerazioni fatte si può scrivere 
 
1 2B B B
t mT pT nTÅ= + =  
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dove Bt  è il tempo per il trasferimento biellittico, 1BT , 2BT  e TÅ  sono 
rispettivamente il periodo della prima e seconda ellisse di trasferimento e della 
Terra; mentre m ,p  en sono tre parametri positivi che indicano il numero di volte 
con cui la rispettiva orbita è stata percorsa. 
Per esaminare il trasferimento dal punto di vista dell’impulso necessario alla 
manovra, bisogna conoscere il raggio della terza orbita circolare ausiliaria. 
Imponendo dei valori multipli di 1 2   per m  e p  ed assumendo che il raggio 
dell’orbita ausiliaria sia maggiore o uguale al raggio dell'orbita bersaglio, è stato 
calcolato n . L'estremo inferiore dell'intervallo di analisi è quindi un trasferimento 
alla Hohmann con rifasamento circolare. Dal calcolo si ricava che il minimo n  è 
irrazionale, ma per la condizione di volere un numero intero positivo si approssima 
con il primo numero intero positivo maggiore del risultato ottenuto. 
È stato fissato 3 / 2m =  e 1 / 2p = , cioè la prima ellisse di trasferimento viene 
percorsa 1 volta e mezza mentre la seconda ellisse di trasferimento viene percorsa 
per mezza volta. Questa scelta è stata giustificata dal fatto che percorrendo per 
mezza volta entrambe le orbite di trasferimento non si è riusciti a convergere a 
soluzione senza ottenere un raggio dell’orbita ausiliaria che intersecasse orbite di 
rivoluzione di pianeti esterni. 
Ricapitolando, n  è stato calcolato prendendo il primo numero positivo intero 
successivo al valore dalla relazione seguente, ottenuta imponendo 
rifB b
r r r= =  
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Dal calcolo si è ottenuto 3n = . Sostituito nell’espressione del tempo di 
trasferimento biellittico (
B
t ) e lasciando incognito 
rifB
r  si ottiene l’espressione per 
il calcolo di 
rifB
r  
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Nel caso di 3n = è stato calcolato un raggio dell’orbita ausiliaria 1,568 au
rifB
r = . 
Con il valore di 
rifB
r  è possibile calcolare i semiassi maggiori delle ellissi di 
trasferimento, le velocità nei punti A, B e C indicati in figura 5.3 e l’impulso nel 
passaggio da un orbita ellittica di trasferimento all’altra 
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le velocità nelle diverse fasi sono 
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e infine l’impulso per il passaggio tra ellissi 
 
2 1aux s aux s aux s
v v v- - -D = -  
Per quanto riguarda il tempo necessario al trasferimento, avendo calcolato 3n = , 
si ha che 18, 85 tu
B
t = . 
5.3.3 Trasferimento diretto: risoluzione del problema di Lambert 
Fissando due posizioni differenti in due istanti di tempo, è possibile determinare 
l’orbita che passa per questi due punti prefissati. Per risolvere questo problema 
viene utilizzato il metodo noto come problema di Lambert. 
Partendo dai risultati precedenti viene fissata la posizione iniziale con quella di 
uscita dalla sfera di influenza terrestre, mentre la posizione finale dell’orbita di 
trasferimento si trova ad una distanza radiale dal Sole pari a 1.2 aur = . 
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Si definisce un sistema eliocentrico in cui l’asse x punta nella direzione della 
congiungente Sole-Terra dell’istante iniziale e l’asse y è perpendicolare e forma un 
sistema levogiro. In questo sistema i vettori posizione all’istante iniziale e finale 
sono 
 1
2
ˆ(0, 1 , 0) au
ˆ ˆ( sin( ) , cos( ) , 0) aur n r n
=
= D D
r e
r e e
y
x y
 
L’altro parametro per risolvere il problema di Lambert è l’angolo spazzato nello 
spostarsi da 
1
r  a 
2
r , per cui si impone il valore 
 5 6n pD =  
Questa scelta è giustificata da due esigenze: la ricerca di un compromesso fra 
consumo di carburante e tempo di trasferimento e la volontà di evitare 
un’intersezione tra l’orbita di trasferimento e l’orbita della Terra, per scongiurare il 
pericolo di cattura da parte del campo gravitazionale terrestre. Si vuole inoltre che 
alla fine del trasferimento la sonda e la Terra siano in fase (coordinata azimutale 
identica), quindi si impone che il tempo di trasferimento sia il tempo necessario alla 
Terra per percorrere l’angolo spazzato dalla sonda durante il moto. Costruito un 
modello di calcolo sulla base della descrizione più dettagliata fatta in [16] [23], 
inseriti gli input e i parametri precedenti, sono state calcolate le velocità all’inizio 
e alla fine del trasferimento con i rispettivi angoli di traiettoria, indicati come segue 
 1 1
2 2
Ls Ls
Ls Ls
v
v
g
g

  
dove gli indici 1 e 2 indicano l’inizio e la fine della fase eliocentrica. 
Nel calcolo degli impulsi, i cui risultati sono presentati alla fine del capitolo, sono 
stati presi in considerazione anche gli angoli di traiettoria, fermo restando che 
l’orbita di fuga è opportunamente calcolata al fine di direzionare la velocità 
all’uscita della sfera di influenza della Terra in maniera concorde alla direzione 
della velocità all’ingresso della traiettoria di trasferimento. 
Per quanto riguarda il tempo di volo basta considerare l’angolo di volo fissato come 
parametro del trasferimento e dividerlo per la velocità angolare della Terra, 
ottenendo come risultato 2,62 TU
L
t =  
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Figure 5.5 - Rappresentazione trasferimento diretto (problema di Lambert) 
5.4 Fase geocentrica di fuga 
Dopo la fase di lancio e l’inserimento in orbita di parcheggio, un impulso immette 
la sonda in una traiettoria aperta che la porta all’estremo della sfera di influenza 
terrestre. In questa fase del lavoro di tesi è stata trascurata la fase di lancio, 
considerando l’orbita di parcheggio come condizione iniziale 200 m)( k
cp
r = . 
Le orbite di fuga aperte, che permettono l’uscita dalla sfera di influenza terrestre, 
sono orbite con un energia meccanica specifica 0e ³ , cioè orbite paraboliche o 
iperboliche. Nel seguito sono state analizzate entrambe le traiettorie calcolandone 
gli impulsi necessari all’inserimento in orbita di fuga. 
Consideriamo per prima la fuga su orbita iperbolica per la strategia di trasferimento 
alla Hohmann e biellittica, mentre per il trasferimento diretto vanno fatte delle 
precisazioni a parte. 
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Si impone la posizione in cui effettuare l’impulso per l’inserimento in orbita di fuga, 
in maniera tale che la velocità all’uscita della sfera di influenza terrestre sia 
direzionata per l’inserimento in orbita. Questo equivale ad affermare che l’asintoto 
iperbolico all’uscita dalla sfera di influenza della Terra sia concorde in direzione e 
verso alla velocità di inserimento in orbita di trasferimento, ed entrambi concordi 
alla velocità di rivoluzione della terra. 
 La velocità di eccesso iperbolico è pari a: 
 
* 1s
v v v¥ Å= -  
dove 
* 1s
v  è la velocità nel sistema di riferimento eliocentrico e l’asterisco indica la 
differenza di valore in base al tipo di trasferimento utilizzato (trasferimento alla 
Hohmann, biellittico o alla Lambert); vÅ  è ovviamente la velocità della Terra nel 
sistema eliocentrico. Nota la velocità di eccesso iperbolico si ricava la velocità 
dell’iperbole di fuga al perigeo, posto uguale al raggio dell’orbita di parcheggio 
 2 2p iperb
cp
v v
r
mÅ
- ¥= +  
Considerando la velocità circolare sull’orbita di parcheggio 
 cp
cp
v
r
mÅ=  
si ricava l’impulso per l’immissione in orbita di fuga 
 
f iperb p iperb cp
v v v- -D = -  
Con questa strategia di fuga all’uscita dalla sfera di influenza terrestre la sonda 
possiede la velocità per immettersi su un orbita di trasferimento eliocentrica senza 
ulteriori impulsi. Se invece vogliamo inserire la sonda su un orbita di trasferimento 
eliocentrico diretto (risoluzione del problema di Lambert), bisogna tenere in 
considerazione che la velocità iniziale sull’orbita di trasferimento non è concorde 
in direzione e verso con la velocità di rivoluzione della Terra (come mostrato in 
figura 5.5). 
In questo caso la velocità di eccesso iperbolico sarà il risultato di una differenza 
vettoriale, dalla quale bisogna estrarre il modulo 
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Una volta posto 
L
v¥ = v¥  il procedimento di calcolo dell’impulso per 
l’inserimento in orbita di fuga è identico alle altre due strategie descritte 
precedentemente. 
Nel caso di orbita di fuga parabolica l’energia meccanica specifica dell’orbita di 
fuga è nulla, per cui la velocità di eccesso parabolico è anch’essa nulla. Perciò 
all’uscita dalla sfera di influenza terrestre la sonda ha velocità in modulo pari alla 
velocità circolare di rivoluzione della Terra, per cui è necessario un ulteriore 
impulso all’uscita dalla sfera di influenza terrestre per modificare il modulo la 
velocità della sonda fino al valore per l’inserimento sull’orbita di trasferimento 
eliocentrica. 
Anche in questo caso si considera la situazione in cui l’impulso al vertice della 
parabola è stato dato in maniera tale che la direzione e il verso della velocità di 
uscita dalla sfera di influenza terrestre siano gli stessi della direzione e del verso 
della velocità di rivoluzione della Terra. 
In questo caso la velocità al vertice della parabola è pari a  
 2p par
cp
v
r
mÅ
- =  
Quindi l’impulso sull’orbita di parcheggio assume il valore di 
 
f par p par cp
v v v- -D = -  
All’uscita dalla sfera di influenza è necessario un ulteriore impulso per 
l’inserimento sull’orbita di trasferimento eliocentrico 
 
* 1t s
v v vÅD = -  
Nel caso di orbita di fuga parabolica, se la strategia di trasferimento eliocentrica è 
diretta (con il metodo di Lambert), all’uscita dalla sfera di influenza della Terra la 
velocità nel sistema eliocentrico è uguale in modulo alla velocità della Terra, per 
cui è necessario un impulso per modificare il modulo della velocità e renderla quella 
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di inserimento in orbita di trasferimento. La direzione viene assegnata effettuando 
opportunamente l’impulso sull’orbita di parcheggio in modo che la direzione di 
uscita sia quella definita dalla traiettoria di trasferimento eliocentrico. 
5.4.1 Caratteristiche delle orbite di fuga 
Noti i valori delle velocità e degli impulsi sull’orbita di fuga e di trasferimento, 
bisogna definire opportunamente le caratteristiche dell’orbita di fuga in maniera 
tale che la direzione e il verso della velocità di uscita dalla sfera di influenza siano 
in accordo alle considerazioni precedenti. 
Come definito nel paragrafo 5.2 bisogna tenere in considerazione che il lancio e 
l’orbita di parcheggio hanno verso di percorrenza antiorario e che l’inserimento 
sull’orbita di trasferimento avviene ad una distanza dal Sole maggiore di quella 
della Terra, sulla congiungente Sole-Terra (come mostrato in figura 5.2). 
Nel caso dell’orbita di fuga iperbolica le caratteristiche dell’orbita sono definite da 
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dove SIr  è il raggio della sfera di influenza pari a 924600 km  e SI iperbn -  è 
l’anomalia vera all’uscita dalla sfera di influenza terrestre, mentre gli altri termini 
hanno ovvia interpretazione. 
Si definisce 
iperb
z come l'angolo compreso tra il vettore Sole-Terra ed il vettore 
Terra-sonda al momento dell'impulso per l'inserimento in orbita di fuga, misurato 
in verso antiorario rispetto al sistema geocentrico. Considerazioni geometriche ci 
consentono di esprimerlo come 
 3
2iperb SI iperb
z p n -= -  
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Questo angolo identifica il punto con coordinata azimutale	
iperb
z , misurata a partire 
dalla congiungente Sole-Terra in verso antiorario, e distanza radiale pari al raggio 
dell’orbita di parcheggio, in cui effettuare l’impulso per immettersi su un’orbita di 
fuga iperbolica geocentrica. 
Nel caso di trasferimento con risoluzione del problema di Lambert, le caratteristiche 
orbitali di fuga si calcolano nella medesima maniera mostrata precedentemente, 
mentre varia il calcolo di 
iperb
z 	che in questo caso è definito	
iperb L
z - 	ma con la stessa	
definizione. Nel sistema di riferimento eliocentrico definito per la risoluzione del 
problema di Lambert, la direzione dell’asintoto dell’iperbole all’uscita dalla sfera 
di influenza della Terra è definita dal versore della velocità iperbolica	
 ˆ L
L
=v
v
e
v¥
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¥
 
 
Calcolato l’angolo che indichiamo con 
v
d
¥
 tra l’asse x e la direzione di 
vˆe ¥  
(misurato in verso antiorario) con analoghe considerazioni geometriche si ricava 
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¥- -
= + -  
 
Analizziamo il caso in cui l’orbita di fuga è parabolica. Le caratteristiche dell’orbita 
sono definite da 
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Analogamente al ragionamento precedente si può definire 
3
2par SI par
z p n -= -  
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Nel caso dell’inserimento su di un orbita di trasferimento diretto con il metodo di 
Lambert bisogna considerare l’angolo di traiettoria della velocità all’inizio 
dell’orbita di trasferimento. Si ottiene quindi che  
1
3
2par L SI par L
z p n g- -= - -  
Dalle relazioni appena descritte precedentemente si può notare che le caratteristiche 
dell’iperbole di fuga dipendono dalla velocità di eccesso iperbolico e quindi dal tipo 
di trasferimento eliocentrico considerato. Per l’orbita di fuga parabolica l’influenza 
della strategia di trasferimento eliocentrico è irrilevante. 
La variazione dell’orbita di fuga influisce sul calcolo del tempo di fuga dalla sfera 
di influenza solo se la traiettoria di fuga è iperbolica. Per il calcolo del tempo di 
fuga dalla sfera di influenza sono state usate le equazioni per il calcolo del tempo 
di volo su orbite iperboliche e paraboliche, descritte in dettaglio in [16]. 
5.5 Inserimento in orbita oscillante 
Per tutto il lavoro di tesi si è posto che l’inserimento in orbita oscillante avviene 
quando Terra e sonda sono in fase, cioè possiedono la stessa coordinata azimutale. 
Come si è dimostrato questa scelta è giustificata per avere una mutua visibilità tra 
Terra e sonda al momento dell’inserimento in orbita e per avere le migliori 
condizioni per lo scenario di missione di rientro. 
Le condizioni iniziali di velocità per l’inserimento in orbita oscillante, coincidono 
con le condizioni all’istante iniziale imposte nel paragrafo 4.1 per l’integrazione 
dell’equazione differenziale dell’elevazione, riportate di seguito 
 
( 0)
0,1
z t
v w
v v
q r
= Å
=
=  
 
dove 
( 0)z t
v =  è la velocità verticale all’istante iniziale e vq è la velocità azimutale 
all’istante iniziale. 
Si può calcolare l’impulso necessario all’inserimento in orbita oscillante per le due 
condizioni di rifasamento (viste in precedenza) della strategia di trasferimento alla 
Hohmann 
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 ( ) ( )
( ) ( )
2 2
1 ( 0)
2 2
2 ( 0)
H z t p rif
H z t cb
v v v v
v v v v
q
q
= -
=
D = + -
D = + -
 
 
Nel caso di trasferimento biellittico non avviene la fase di rifasamento, la sonda 
esce terminata la fase di trasferimento con coordinata azimutale pari a quella della 
terra. Per cui l’impulso necessario all’inserimento in orbita oscillante è  
( ) ( )2 2( 0) 2B z t Bsv v v vq=D = + -  
 
Nel caso di trasferimento diretto con risoluzione del problema di Lambert, bisogna 
ricordare che la velocità al termine della fase di trasferimento ha un angolo di 
traiettoria diverso da zero. Perciò l’impulso per l’inserimento in orbita diventa più 
complicato per le problematiche legate al controllo dinamico della sonda, che in 
questo lavoro di tesi sono state trascurate. In base a queste considerazioni l’impulso 
necessario all’inserimento è 
( ) ( )2 22 2( 0) 2 2 22 cos( )L z t Ls Ls Lsv v v v v vq q g=D = + + -  
Nel paragrafo successivo sono riassunti gli impulsi necessari alle varie strategie di 
trasferimento e il tempo necessario alle manovre. 
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5.6 Scelta del profilo ottimale di missione 
Nella tabella sono riportati gli impulsi necessari e i tempi per attuare le diverse 
manovre. 
 
 
 HOHMANN 
  Fuga su 
iperbole 
Fuga su 
parabola 
Fa
se 
di 
fug
a 
geo
cen
tri
ca 
Raggio orbita di parcheggio [km] 200 200 
f
vD      2[km/s ]  3,305 3,226 
f
t          [giorni]    5,334 7,765 
t
vD       2[km/s ]  - 1,324 
H
t          [giorni]  210,697 210,697 
Ri
fas
am
en
to 
ell
itti
co 
eli
oce
ntr
ico
 
rif
vD      2[km/s ]  4,157 4,157 
rif
t          [giorni]  210,697 210,697 
1H
vD      2[km/s ]  7,143 7,143 
1tot
vD      2[km/s ]  14,605 13,380 
1tot
t          [giorni]  918,476 920,907 
Ri
fas
am
en
to 
cir
col
are
 
eli
oce
ntr
ico
 
cb
vD      2[km/s ]  1,265 1,265 
2rif
t          [giorni]  702,446 702,446 
2H
vD      2[km/s ]  4,672 4,672 
2tot
vD      2[km/s ]  9,243 10,488 
2tot
t          [giorni]  1288,057 1290,487 
Tabella 5-2 - Impulso e tempo necessario alla manovra di trasferimento alla Hohmann 
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 MANOVRA BIELLITTICA 
  Fuga su 
iperbole 
Fuga su 
parabola 
Fa
se 
di 
fug
a 
geo
cen
tri
ca 
Raggio orbita di parcheggio [km] 200 200 
f
vD      2[km/s ]  3,662 3,226 
f
t          [giorni]    3,007 7,765 
t
vD       2[km/s ]  - 3,130 
Tr
asf
eri
me
nto
 
ell
itti
co 
eli
oce
ntr
ico
 aux sv -D      2[km/s ]  1,157 1,157 
B
t          [giorni]  1095,725 1095,725 
1B
vD      2[km/s ]  6,124 6,124 
 
1tot
vD      2[km/s ]  10,943 13,637 
1tot
t          [giorni]  1098,732 1103,489 
Tabella 5-3 - Impulso e tempo necessario alla manovra di trasferimento biellittica 
 
 MANOVRA DIRETTA (LAMBERT) 
  Fuga su 
iperbole 
Fuga su 
parabola 
Fa
se 
di 
fug
a 
geo
cen
tri
ca 
Raggio orbita di parcheggio [km] 200 200 
f
vD      2[km/s ]  3,804 3,226 
f
t          [giorni]    2,668 7,725 
t
vD       2[km/s ]  - 2,034 
Tr
asf
eri
me
nto
 
eli
oce
ntr
ico
 Lt          [giorni]  151,882 151,882 
1L
vD      2[km/s ]  5,765 5,765 
 
1tot
vD      2[km/s ]  9,569 11,025 
1tot
t          [giorni]  154,550 159,607 
Tabella 5-4 - Impulso e tempo necessario alla manovra di trasferimento alla Lambert 
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Dalla stima eseguita, risulta che la strategia di trasferimento più conveniente in 
termini di propellente richiesto risulta essere un trasferimento alla Hohmann. Un 
trasferimento diretto con risoluzione del problema di Lambert offre un dispendio di 
propellente di poco superiore ma questa strategia risulta essere la più rapida con 
solo 154 giorni di volo nel caso di fuga iperbolica, per cui viene considerata la 
migliore strategia quella per mezzo di trasferimento diretto. 
Considerando nuovamente la missione POLARIS con un carico utile di circa 100 
kg (Tabella 2.1) e la struttura Vela Elettrica costituita da circa 100 cavi di 20 km di 
lunghezza indicata nella trattazione sul bilancio di massa (Electric Solar Wind Sail 
Mass Budget Model [5]), si può considerare una buona stima del peso totale della 
sonda un valore di 500 kg. 
La massa totale della Vela Elettrica quando raggiunge l’orbita di missione è 
prossima alla massa della sonda della missione “LISA pathfinder” [24], per cui a 
scopo puramente qualitativo possiamo considerare di equipaggiare la Vela Elettrica 
con un modulo propulsivo simile a quello usato da questa missione per il 
trasferimento geocentrico ed eliocentrico. 
Il modulo propulsivo della missione “LISA pathfinder” era equipaggiato con un 
propulsore da 400 N con impulso specifico da 321 s, in grado di fornire gli impulsi 
più rilevanti dall’orbita di parcheggio fino all’inserimento in orbita di missione. La 
massa dell’impianto propulsivo era di 210 kg. Infine si considera relativamente 
trascurabile il peso dei serbatoi in questa fase di stima preliminare. Utilizzando 
questi dati e l’equazione di Tsiolkovsky per il calcolo del propellente necessario a 
manovre con impulsi ideali, si ottiene una stima del propellente necessario al 
trasferimento 
 01
v
g Ispp
vela prop p
m
e
m m m
D-æ ö÷ç= - ÷ç ÷çè ø+ +  
dove si è fissato come massa totale della sonda equipaggiata con la Vela Elettrica e 
strumentazione scientifica 500 kgvelam = , il peso dell’impianto propulsivo 
210 kg
prop
m =  e i due impulsi  pari agli impulsi alla Lambert con orbita di fuga 
iperbolica. Il calcolo determina un quantitativo di propellente necessario alla 
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manovra alla Lambert di 16900 kg
p
m =  con un margine molto cautelativo del 
20% (il risultato è in linea con altri studi effettuati per un manovra di trasferimento 
interplanetario con caratteristiche simili [25]). Bisogna comunque considerare che 
l’elevata quantità di propellente è necessaria per l’inserimento sull’orbita di fuga 
geocentrica. Se l’impulso al perigeo potesse essere fornito dall’ultimo stadio del 
lanciatore (ipotesi molto probabile), il quantitativo di propellente necessario al resto 
della manovra di trasferimento eliocentrica sarebbe di 3700 kg. Per cui il carico 
utile al lancio, comprensivo di Vela Elettrica, sistema propulsivo per inserimento 
in orbita e propellente, sarebbe di circa 4410 kg.  
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 STABILITA DELL’ORBITA DI MISSIONE 
Si va adesso ad analizzare la stabilità dell’orbita scelta, dove con stabilità si intende 
la sensibilità a eventuali errori nell’inserimento orbitale o nella stima 
dell’accelerazione caratteristica. 
Sono state analizzate tre perturbazioni delle condizioni iniziali, cioè una variazione 
della velocità verticale all’istante iniziale, una variazione della velocità angolare 
iniziale e infine una variazioni dell’accelerazione caratteristica della Vela. Le 
perturbazioni prese in esame sono dell’1% rispetto al valore nominale della 
grandezza modificata. 
In questa analisi si considera che la legge di controllo della dinamica della Vela 
Elettrica possa essere modificata in maniera autonoma al variare delle condizioni 
iniziali di inserimento in orbita e che segua l’andamento della traiettoria della Vela 
in modo tale che sia comunque generata un’orbita oscillante cilindrica. Si tratta di 
una ipotesi semplificativa che necessita di ulteriori approfondimenti dal punto di 
vista controllistico. 
Nei prossimi paragrafi vengono analizzate le orbite generate con i valori perturbati 
dei tre parametri presi in esame, i quali sono stati inseriti come input del 
Propagatore III. 
6.1.1 Perturbazione della velocità verticale di inserimento 
Gli input del propagatore III sono i medesimi dell’orbita nominale, l’unico valore 
fatto variare è stata la velocità verticale di inserimento in orbita oscillante, scelta 
giustificata dalla possibilità di un imprecisione di durata, di intensità dell’impulso 
finale per l’inserimento in orbita di lavoro. Per una migliore analisi della sensibilità 
degli indici di prestazione alle perturbazioni, è stata analizzata una variazione in 
eccesso e una in difetto della velocità verticale. I valori della velocità iniziale e gli 
input applicati sono quindi 
( 0)
( 0)
TU TU
TU
TU
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0,660 rad/ 1° caso 0,1 1.01 au/  
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L’obiettivo della trattazione è verificare che la sonda non sfugga al campo di 
attrazione del Sole senza aver la possibilità di assolvere alla missione senza 
peggioramenti rilevanti delle performance. I risultati sono riportati di seguito: 
 
 
Figure 6.1 - Orbite per perturbazioni della velocita verticale di inserimento 
 
 
Come si può riscontrare dagli indici di prestazione, l’elevazione massima 
raggiungibile dalla Vela è rimasta identica (solo lievi variazioni concordi 
all’aumento o alla diminuzione del valore nominale) e quindi anche il tempo 
percentuale di osservazione dei poli solari. Dal modello MATLAB® si ricava 
invece che il periodo ha subito una notevole variazioni dovuta alla propagazione 
dell’errore nell’implementazione di calcolo, ma si può rilevare che la frequenza di 
oscillazioni verticali non è aumentata: infatti la traiettoria perturbata è quasi identica 
a quella nominale (vedi figura 6.1), per cui non si riscontrano complicazioni nella 
legge di controllo. Per quanto riguarda lo scenario di rientro non ci sono grosse 
variazioni, per cui nei passaggi di minima distanza tra Terra e Vela è possibile 
prevedere una modifica della traiettoria oppure l’espulsione di capsule di campioni, 
per il rientro sulla Terra. Anche la mutua visibilità tra Terra e Vela non è stata 
compromessa, il numero di black-out e la loro durata non compromette l’operatività 
della missione. 
In conclusione la sensibilità degli indici di prestazione rispetto a perturbazioni della 
velocità verticale all’istante iniziale è decisamente bassa. 
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6.1.2 Perturbazione della velocità angolare  
Anche in questo caso valgono le imposizioni precedenti, fatta esclusione che 
stavolta viene fatto variare il valore nominale della velocità angolare, ottenendo i 
seguenti input per il propagatore III 
( 0)
TUTU
TU
TU
0,276
1° caso 0,660 1.01 rad/  0,1  au/
1,2 au 2  caso 0,660 0.99 rad/  
 au/
c
z t
a
v v
v wq
w
r w
r
= Å
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I risultati sono riportati di seguito: 
 
 
Figure 6.2 - Orbite per perturbazioni della velocita angolare di inserimento 
 
Imponendo queste nuove condizioni iniziali rimane quasi invariata l’elevazione 
massima raggiungibile dalla Vela e di conseguenza anche il tempo percentuale di 
osservazione dei poli solari. Aumentando la velocità angolare si ha un conseguente 
variazione del periodo orbitale (dovuta anche ad una propagazione dell’errore nel 
modello di calcolo) ed un aumento della velocità di oscillazione verticale, per cui 
la legge di controllo d’assetto della Vela diviene più complessa. Per quanto riguarda 
la mutua visibilità tra Terra e Vela nel caso di 0.99w´  la Vela non si trova mai in 
condizione di non poter comunicare con la Terra; nel caso di 1.01w´  la vela 
durante il tempo di missione si trova una volta in condizione di black-out che può 
comunque essere risolta utilizzando la frequenza Ka-band. Indice di prestazione 
sfavorevole in questo caso è il passaggio ad una distanza minima dalla Terra; per 
0.99w´  ad ogni passaggio ravvicinato alla Terra la distanza minima aumenta del 
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30%, mentre nel caso di 1.01w´  la distanza minima aumenta in misura ancora più 
marcata. 
In conclusione una variazione della velocità angolare potrebbe non permettere 
l’obiettivo dello scenario di missione per il rientro di campioni ma permetterebbe 
l’ottenimento dell’obiettivo dello scenario di osservazione dei poli solari. Quindi 
gli indici di prestazione di missione sono sensibili a perturbazioni della velocita 
angolare iniziale. 
6.1.3 Perturbazione dell’accelerazione caratteristica 
In quest’ultimo caso è stato imposto uno scostamento del valore nominale 
dell’accelerazione caratteristica della Vela, ottenibile a causa di una differente 
tensione elettrica sui cavi, ad un flusso del vento solare diverso da quello previsto 
oppure ad una stima errata delle prestazioni del sistema propulsivo. Gli input del 
propagatore III sono 
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I risultati sono riportati di seguito: 
 
Figure 6.3 - Orbite per perturbazioni dell’accelerazione caratteristica della Vela 
 
L’aumento di accelerazione caratteristica permette di raggiungere elevazioni 
maggiori e di conseguenza di ottenere un tempo percentuale di osservazioni del 
polo solare maggiore, viceversa si raggiungono elevazioni minore e tempi di 
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osservazioni inferiori; le variazioni del tempo di osservazione dei poli solari sono 
minime. I passaggi della Vela a distanza minima dalla Terra avvengono in maniera 
simile all’orbita nominale, per cui modifiche della traiettoria in prossimità della 
distanza minima possono permettere il rientro di eventuali campioni. Per quanto 
riguarda la mutua visibilità tra Vela e Terra non ci sono scostamenti rilevanti dalla 
configurazione nominale, per cui non si incontrano problemi superiori di black-out. 
Anche nel caso di perturbazioni dell’accelerazione caratteristica (come nel caso 
della velocità verticale) gli indici di prestazione risultano essere poco sensibili e 
quindi rimangono prossimi ai valori nominali.  
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 CONCLUSIONI 
I risultati mostrati nel Capitolo 4 mostrano che è possibile realizzare un’orbita non-
Kepleriana con l’ausilio di un sistema propulsivo a Vela Elettrica in grado di 
assolvere a due obiettivi di missione: l’osservazione e lo studio dei poli solari 
(primario) e il rientro di campioni sulla Terra (secondario). 
Nella scelta dell’orbita si è dimostrato di poter osservare entrambi gli emisferi del 
Sole con l’ausilio di una sola sonda e che i requisiti propulsivi sono inferiori ad un 
orbita non-Kepleriana stazionaria, posizionata all’estremo superiore o inferiore 
dell’intervallo di oscillazione dell’orbita selezionata. Il requisito propulsivo 
dell’orbita oscillante è inferiore di quasi il 40% rispetto all’orbita non-Kepleriana 
statica. 
Dallo studio della strategia di trasferimento è stato dimostrato che lo scenario di 
missione selezionato si riesce a portare a termine con un certo margine di tolleranza, 
nel caso in cui ci siano delle imprecisioni nelle manovre di inserimento in orbita di 
lavoro. 
Il modello MATLAB® si è dimostrato abbastanza flessibile e con un buon livello 
di precisione nel calcolo degli indici di prestazioni. Ulteriori sviluppi del modello 
possono essere apportati migliorando le seguenti sezioni: 
- Il calcolo del tempo di osservazione dei poli solari mostrato nel paragrafo 
4.4 può essere implementando prendendo in considerazione la variazione 
dell’angolo tra la direzione di vista della sonda e l’asse di rotazione del Sole 
durante il moto della Vela Elettrica; 
- Il calcolo dei passaggi in prossimità dalla Terra mostrato nel paragrafo 4.5 
può essere implementato tenendo conto non solo della coordinata azimutale 
della sonda al passaggio per l’Eclittica, ma della distanza effettiva della 
Vela Elettrica dalla Terra; 
- Per migliorare la legge di controllo che genera le orbite oscillanti possono 
essere inseriti nel modello MATLAB® l’angolo di rotazione del piano di 
spinta d  e il coefficiente g  (per la definizione si rimanda al paragrafo 1.2.3). 
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Nel corso di ulteriori studi può essere approfondito l’aspetto della legge di controllo 
dell’assetto della Vela Elettrica. Nel corso del lavoro di Tesi è stato supposto che la 
legge di controllo possa variare al variare delle condizioni iniziali e 
simultaneamente durante il moto della Vela. Potrebbe essere studiata una legge di 
controllo che ottimizzi le manovre di assetto della Vela Elettrica tale da ottenere un 
orbita oscillante il più vicino possibile a quella nominale anche in presenza di 
imprecisioni nella fase di immissione (generata nel corso di questo lavoro di Tesi) 
riuscendo quindi ad assolvere agli obiettivi prefissati. 
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APPENDICE A 
Di seguito sono riportati i risultati calcolati dagli output del Propagatore II per le 
due strategie di missione e per le differenti distanze radiali. 
Saranno esposte per prime le tabelle della missione di RIENTRO.  
Nella tabella seguente vengono raccolti i primi 25 risultati del Propagatore II con 
accelerazione caratteristica crescente e filtrati con la restrizione relativa alla 
frequenza di passaggi prossimi alla Terra compresa nell’intervallo fissato nel 
paragrafo 4.7. 
ca  ω T [*π] %t %é ùê úë û  _ 1 /T incf TÅ Åé ùê úë û
  Black-Out 
ρ = 0,9 au 
  0.455   0.923 39.003 49.668   0.055 0 
  0.456   0.923 88.841 50.006   0.055 0 
  0.457   0.923 110.509 49.652   0.055 0 
  0.458   0.923 71.506 50.090   0.055 0 
  0.459   0.923 93.174 50.434   0.056 0 
  0.460   0.923 158.180 50.444   0.056 0 
  0.461   0.923 385.699 50.808   0.056 0 
  0.462   0.900 151.111 45.556   0.055 0 
  0.462   0.923 795.233 50.798   0.056 0 
  0.463   0.900 184.444 45.772   0.056 0 
  0.463   0.923 199.350 50.746   0.057 0 
  0.464   0.900 140.000 46.838   0.057 0 
  0.464   0.923 112.676 50.598   0.057 0 
  0.465   0.900 62.222 47.420   0.057 0 
  0.465   0.923 80.173 51.136   0.057 0 
  0.466   0.923 58.505 51.254   0.057 0 
  0.466   0.900 88.889 47.504   0.058 0 
  0.467   0.923 47.671 51.616   0.058 1 
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  0.467   0.900 155.556 48.020   0.059 1 
  0.468   0.923 84.507 51.258   0.058 1 
  0.468   0.900 575.556 48.512   0.059 2 
  0.469   0.923 36.836 51.204   0.058 1 
  0.469   0.900 384.444 48.984   0.060 2 
  0.470   0.923 62.839 51.408   0.058 1 
  0.470   0.900 144.444 49.436   0.060 1 
  0.471   0.923 140.845 51.580   0.058 1 
ρ = 1 au 
  0.361   0.800 195.000 0   0.102 0 
  0.362   0.800 107.500 0   0.104 0 
  0.363   0.800 250.000 0   0.105 1 
  0.364   0.800 1265,000 0   0.106 1 
  0.365   0.800 192.500 0   0.108 0 
  0.366   0.800 315.000 13.036   0.109 0 
  0.367   0.800 370.000 17.550   0.110 0 
  0.368   0.800 57.500 20.808   0.111 1 
  0.369   0.800 192.500 23.668   0.112 1 
  0.370   0.800 205.000 26.112   0.113 0 
  0.371   0.800 217.500 27.222   0.114 0 
  0.372   0.800 97.500 28.796   0.114 0 
  0.373   0.800 117.500 30.382   0.115 0 
  0.374   0.800 570.000 31.982   0.116 0 
  0.375   0.800 327.500 32.658   0.117 0 
  0.376   0.800 400.000 33.804   0.118 0 
  0.377   0.800 155.000 34.484   0.118 0 
  0.378   0.800 167.500 35.164   0.119 0 
  0.379   0.800 852.500 36.322   0.120 0 
  0.380   0.800 132.500 37.006   0.120 0 
  0.381   0.800 72.500 37.208   0.121 0 
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  0.382   0.800 190.000 37.890   0.122 0 
  0.383   0.800 182.500 38.574   0.122 0 
  0.384   0.800 240.000 38.768   0.123 0 
  0.385   0.800 77.500 39.452   0.123 0 
  0.386   0.800 462.500 39.642   0.124 0 
ρ = 1,1 au 
  0.338   0.700 94.286 43.048   0.055 0 
  0.339   0.700 151.429 43.694   0.055 0 
  0.340   0.700 294.286 44.342   0.055 0 
  0.341   0.700 14.286 44.098   0.055 0 
  0.342   0.700 348.571 44.744   0.056 0 
  0.343   0.700 162.857 45.392   0.056 0 
  0.344   0.700 105.714 45.588   0.056 0 
  0.345   0.700 168.571 45.782   0.056 0 
  0.346   0.700 265.714 45.976   0.057 0 
  0.347   0.700 111.429 46.166   0.057 1 
  0.348   0.700 48.571 46.814   0.057 1 
  0.349   0.700 82.857 47.002   0.057 1 
  0.350   0.700 185.714 47.654   0.058 1 
  0.351   0.700 34.286 47.378   0.058 1 
  0.352   0.700 122.857 48.028   0.058 1 
  0.353   0.700 197.143 48.216   0.058 1 
  0.354   0.700 182.857 48.400   0.059 1 
  0.355   0.700 74.286 48.586   0.059 2 
  0.356   0.700 114.286 48.770   0.059 3 
  0.357   0.700 214.286 48.954   0.059 5 
ρ = 1,2 au 
  0.271   0.625 160.000 0   0.059 1 
  0.272   0.625 361.600 0   0.059 1 
  0.273   0.625 67.200 0   0.059 1 
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  0.274   0.625 108.800 0   0.059 1 
  0.275   0.625 233.600 0   0.059 1 
  0.276   0.625 556.800 0   0.060 0 
  0.277   0.625 140.800 3.846   0.060 0 
  0.278   0.625 272.000 13.904   0.060 0 
  0.279   0.625 188.800 19.008   0.060 0 
  0.280   0.625 384.000 22.598   0.061 1 
  0.281   0.625 195.200 25.046   0.061 1 
  0.282   0.625 137.600 27.514   0.061 1 
  0.283   0.625 201.600 29.214   0.062 1 
  0.284   0.625 457.600 30.926   0.062 2 
  0.285   0.625 16.000 32.254   0.062 2 
  0.286   0.625 326.400 33.590   0.062 2 
  0.287   0.625 166.400 34.534   0.063 1 
  0.288   0.625 118.400 35.886   0.063 1 
  0.289   0.625 275.200 36.436   0.063 1 
  0.290   0.625 297.600 37.396   0.063 1 
  0.291   0.625 124.800 37.952   0.064 0 
  0.292   0.625 54.400 38.920   0.064 0 
  0.293   0.625 92.800 39.482   0.064 0 
  0.294   0.625 169.600 40.046   0.064 0 
  0.295   0.625 38.400 40.612   0.065 0 
  0.296   0.625 176.000 41.180   0.065 0 
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Per quanto riguarda la missione di OSSERVAZIONE è stato preso in 
considerazione l’indice di prestazione che tiene conto dell’intervallo di tempo 
percentuale di osservazione del polo solare. Nella tabella seguente vengono raccolti 
i primi 30 risultati, con accelerazione caratteristica crescente, ottenuti inserendo 
come input del Propagatore II le combinazioni di ca  e w , che generano orbite con 
l’indice di prestazione relativo al tempo di osservazione percentuale all’interno 
dell’intervallo %39,5 40,25t< < . 
ca  ω T [*π] %t %é ùê úë û  _ 1 /T incf TÅ Åé ùê úë û
 
 Black-Out  
ρ = 0,9 au 
  0.399   0.957 455.590 40.118   0.008 1 
  0.400   0.956 531.381 39.930   0.008 0 
  0.401   0.955 766.492 39.742   0.006 0 
  0.402   0.954 1582,809 40.152   0.008 0 
  0.403   0.952 1674,370 39.612   0.005 0 
  0.405   0.951 1417,455 40.162   0.007 0 
  0.407   0.948 500.000 39.974   0.009 1 
  0.409   0.946 505.285 40.128   0.019 0 
  0.410   0.945 385.185 39.914   0.006 0 
  0.411   0.943 504.772 39.848   0.003 0 
  0.412   0.942 382.166 39.622   0.010 1 
  0.413   0.941 763.018 39.948   0.002 1 
  0.415   0.939 296.060 40.028   0.008 0 
  0.416   0.938 134.328 39.788   0.005 0 
  0.417   0.937 499.466 40.086   0.005 0 
  0.418   0.936 431.624 39.838   0.005 0 
  0.419   0.935 327.273 40.122   0.005 0 
  0.420   0.934 353.319 39.864   0.006 1 
  0.422   0.932 916.309 39.866   0.004 0 
  0.423   0.931 861.439 40.118   0.022 0 
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  0.424   0.930 750.538 39.840   0.006 0 
  0.425   0.929 557.589 40.074   0.003 0 
  0.426   0.928 418.103 39.788   0.005 0 
  0.428   0.926 468.683 39.702   0.023 0 
  0.429   0.925 663.784 39.898   0.015 0 
  0.430   0.924 919.913 39.584   0.007 0 
  0.431   0.923 907.909 39.758   0.047 1 
  0.433   0.921 178.067 39.578   0.015 0 
  0.434   0.920 113.043 39.712   0.024 0 
  0.435   0.919 396.083 39.830   0.001 0 
ρ = 1 au 
  0.367   0.837 231.780 39.858   0.008 0 
  0.367   0.842 95.012 39.796   0.001 0 
  0.367   0.841 130.797 39.672   0.003 0 
  0.368   0.834 429.257 39.912   0.003 0 
  0.368   0.838 255.370 39.884   0.004 0 
  0.368   0.839 116.806 39.674   0.006 0 
  0.368   0.836 160.287 39.652   0.012 0 
  0.369   0.835 31.138 40.178   0.007 1 
  0.369   0.840 130.952 40.032   0.031 0 
  0.369   0.836 232.057 39.946   0.012 0 
  0.369   0.831 101.083 39.790   0.010 0 
  0.369   0.841 95.125 39.778   0.003 0 
  0.369   0.837 281.959 39.740   0.008 1 
  0.369   0.839 40.524 39.708   0.006 0 
  0.369   0.845 444.970 39.646   0.011 0 
  0.370   0.836 478.469 40.210   0.012 0 
  0.370   0.830 197.590 40.094   0.007 1 
  0.370   0.834 151.079 40.030   0.003 1 
  0.370   0.835 160.479 40.030   0.007 1 
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  0.370   0.839 126.341 39.992   0.006 0 
  0.370   0.828 135.266 39.880   0.007 0 
  0.370   0.832 163.462 39.820   0.006 0 
  0.370   0.845 160.947 39.814   0.011 1 
  0.370   0.840 547.619 39.770   0.031 0 
  0.370   0.829 188.179 39.722   0.009 0 
  0.370   0.831 206.980 39.662   0.010 0 
  0.370   0.824 172.330 39.510   0.005 1 
  0.370   0.825 99.394 39.900   0.018 0 
  0.370   0.831 206.980 39.662   0.010 0 
  0.371   0.832 531.250 40.212   0.006 0 
ρ = 1,1 au 
  0.300   0.746 77.748 39.532   0.011 0 
  0.301   0.745 139.597 39.790   0.014 1 
  0.301   0.750 168.000 39.534   0.184 0 
  0.302   0.740 224.324 39.848   0.013 1 
  0.302   0.745 72.483 39.520   0.014 1 
  0.302   0.750 189.333 40.076   0.184 0 
  0.303   0.738 279.133 39.956   0.016 0 
  0.303   0.740 45.946 39.926   0.013 1 
  0.303   0.750 221.333 39.548   0.185 0 
  0.304   0.738 40.650 40.034   0.016 0 
  0.304   0.746 93.834 39.990   0.011 1 
  0.305   0.738 168.022 40.114   0.016 1 
  0.305   0.740 148.649 40.080   0.013 1 
  0.305   0.742 118.598 40.084   0.022 0 
  0.306   0.738 86.721 40.194   0.016 1 
  0.306   0.745 88.591 40.220   0.014 0 
  0.311   0.725 68.966 39.590   0.015 0 
  0.312   0.725 93.793 40.200   0.015 0 
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  0.314   0.721 122.053 39.622   0.014 0 
  0.315   0.720 336.111 39.892   0.024 0 
  0.315   0.721 102.635 40.228   0.014 0 
  0.316   0.718 111.421 39.804   0.015 0 
  0.316   0.720 161.111 40.006   0.024 0 
  0.317   0.717 72.524 40.054   0.011 0 
  0.318   0.717 92.050 40.176   0.011 0 
  0.324   0.709 104.372 39.778   0.010 2 
  0.333   0.726 212.121 39.656   0.009 0 
  0.333   0.730 246.575 39.694   0.006 1 
  0.333   0.700 37.143 39.828   0.053 0 
  0.334   0.723 318.119 40.058   0.010 1 
ρ = 1,2 au 
  0.274   0.661 2223,903 39.552   0.011 1 
  0.275   0.659 440.061 39.832   0.014 1 
  0.276   0.653 82.695 39.568   0.012 1 
  0.276   0.659 603.945 40.000   0.014 1 
  0.276   0.660 6.061 39.734   0.013 1 
  0.277   0.647 46.368 39.878   0.035 1 
  0.277   0.653 88.821 40.148   0.012 1 
  0.277   0.660 1439,394 40.078   0.013 1 
  0.278   0.653 94.946 40.228   0.012 1 
  0.278   0.659 6.070 40.106   0.014 1 
  0.278   0.661 323.752 39.924   0.011 2 
  0.279   0.644 155.280 39.608   0.010 0 
  0.280   0.647 204.019 40.134   0.035 1 
  0.281   0.641 234.009 39.768   0.014 0 
  0.282   0.640 96.875 39.534   0.023 1 
  0.282   0.641 34.321 39.862   0.014 0 
  0.294   0.625 169.600 40.046   0.064 0 
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  0.299   0.619 300.485 39.588   0.023 0 
  0.301   0.617 165.316 39.674   0.010 0 
  0.303   0.642 342.679 39.526   0.007 0 
  0.304   0.636 182.390 39.582   0.002 0 
  0.304   0.639 244.131 39.872   0.002 0 
  0.305   0.638 172.414 39.846   0.010 0 
  0.305   0.637 467.818 39.852   0.004 0 
  0.305   0.634 362.776 39.990   0.003 1 
  0.306   0.630 726.984 39.688   0.005 0 
  0.306   0.633 502.370 39.778   0.005 1 
  0.306   0.629 327.504 39.790   0.009 0 
  0.306   0.634 375.394 40.104   0.003 1 
  0.307   0.627 354.067 39.648   0.004 0 
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